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Resumo
Hoje em dia a utilização de veículos aéreos autónomos – UAV (Unmanned Aerial Vehicle) –
como quadrotors, helicópteros e outros tipos de drones está em ascensão. Desde a arqueologia à
vigilância e monitorização de instalações, edifícios ou equipamentos, a utilidade destes veículos é
reconhecida, apesar de alguns problemas associados aos mesmos.
Tendo em vista a resolução destes problemas – a baixa autonomia e adaptação a diferentes
cargas – foi desenvolvida uma simulação realista, através da qual poderão ser testadas e simuladas
possíveis soluções – como por exemplo soluções híbridas – antes de se testar sobre equipamentos
reais.
Neste relatório estão presentes o estudo e simulação do quadrotor e das soluções de plata-
formas aéreas estudadas. Relativamente à simulação existe uma parte de sensorização através da
qual é estimado o estado do veículo (posição e orientação), que é comum quer ao quadrotor quer
a outras plataformas, e o controlo do veículo, que é feito para cada caso individualmente.
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Abstract
Nowadays the Unmanned Aerial Vehicles (UAVs) like quadrotors, helicopters and others dro-
nes is in vogue. They have the more different applications, since archaeology to forestry inspec-
tion, in spite of some problems associated.
This Master Thesis can be seen as the kick off to the solution of this problems. With a realistic
simulation it is possible to test and simulate potential solutions before the pratical implementation.
This report presents the study and simulation developed for both quadrotor and aerial plat-
forms. In the simulation exists a sensing part, where is estimated the state of the vehicle (position)
common to both, and the control of the vehicle, which is developed for each case.
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“Our greatest weakness lies in giving up.
The most certain way to succeed is always to try just one more time.”
Thomas Alva Edison
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Capítulo 1
Introdução
Neste capítulo é apresentada a estrutura da dissertação e feita uma breve introdução à mesma.
São também apresentados os objetivos propostos, a motivação e áreas de aplicação do trabalho
desenvolvido.
1.1 Apresentação do Problema
Atualmente as caraterísticas de manobrabilidade do quadrotor tornam-no requisitado em di-
versas áreas que vão desde a arqueologia à inspeção e monitorização de linhas de alta tensão,
campos de cultivo e terrenos florestais, porém existem algumas limitações associadas que con-
trabalançam a sua utilidade devido à manobrabilidade. Com este projeto, em parceria com a
Universidade Federal de Juiz de Fora1, pretende-se, através da recorrência a soluções híbridas,
dar um passo para a solução dessas limitações: a baixa autonomia em termos de tempo de voo,
uma característica necessária quando se trata de, por exemplo, inspeção de estruturas, linhas de
alta tensão e campos de cultivo; e a necessidade da implementação de um controlo adaptativo a
diferentes cargas e condições externas. Através de uma simulação realista é possível testar e si-
mular a plataforma antes de ser construida, o que é uma enorme vantagem para, principalmente,
configurações não usuais e inovadoras, para as quais seja fundamental a realização de testes e uma
validação prévia através de simulações antes de partir para a construção.
1.2 Motivação
As temáticas associadas à robótica sempre foram do interesse pessoal, pelo que ao surgir a pos-
sibilidade de trabalhar nesta área, aprendendo mais sobre a mesma e esse trabalho resultar em algo
prático que poderá útil em várias áreas revelou-se um fator motivacional para o desenvolvimento
deste projeto. Existem muitas áreas de aplicação para este projeto como a inspeção de estruturas
como linhas de alta tensão e a vigilância florestal, duas áreas de grande dimensão e importância.
1www.ufjf.br
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1.3 Objetivos Propostos
Este projeto surge da necessidade de resolução de alguns problemas associados ao quadrotor
como a sua baixa autonomia através do estudo de soluções híbridas. Será necessário uma prévia
simulação através da qual possam facilmente ser testadas plataformas como quadrotor-dirigível,
quadrotor-avião e quadrotor-helicóptero.
Esta simulação terá que incluir a parte de sensorização que simula sensores e através das
leituras dos mesmos estima o estado do veículo, e uma parte de controlo que fica encarregue da
deslocação do veículo para uma dada referência de posição e orientação.
1.4 Estrutura da Dissertação
Para além da introdução, esta dissertação contém mais 5 capítulos. No capítulo 2, é descrito o
estado da arte de cada um dos elementos constituintes e são apresentados trabalhos relacionados.
A descrição e resultados da simulação realizada para o quadrotor e para outras plataformas
aéreas encontram-se nos capítulos 3 e 4 respectivamente.
A sensorização está presente no capítulo 5, visto ser comum quer ao quadrotor quer às outras
plataformas aéreas.
No capítulo 6 estão presentes as conclusões sobre o trabalho desenvolvido e o trabalho futuro.
Capítulo 2
Estado de Arte
Neste capítulo é apresentado o estudo efetuado que tornou possível a realização do trabalho.
2.1 Quadrotor
2.1.1 Introdução
Antes de o quadrotor ser o veículo que é hoje em dia conhecido, teve que surgir a ideia do
mesmo e a mesma teve que ser desenvolvida, sendo nesta secção referido esse processo bem como
um apanhado geral dos quadrotors atualmente.
2.1.1.1 História dos Quadrotors
O interesse do Homem pelos quadrotors remonta a muitos anos atrás. Em 1907 foi desenvol-
vido em conjunto pelo professor Richet e pelos irmãos Bréguet o primeiro quadrotor denominado
"Bréguet-richet Gyroplane". O mesmo era ainda muito limitado, as suas dimensões eram muito
elevadas – aproximadamente 8 metros de diâmetro – e era bastante pesado – na ordem de meia
tonelada – e a altura atingida era de pouco mais de um metro. Foram os mesmos –Charles Richet
e os irmãos Breguet – que introduziram a teoria dos pares de rotores a rodar em sentidos opostos,
ainda hoje utilizada [1].
2.1.1.2 Os Quadrotors atualmente
A ideia e objectivos do quadrotor foram evoluindo ao longo dos anos até que se chegou à
situação atual, onde as aplicações destes multirotors são imensas e se estendem desde militares a
comerciais realizando operações autonomamente. As suas reduzidas dimensões e peso permitem-
lhe realizar operações difíceis para o Homem.
Existem quadrotors de open source como por exemplo o aeroquad 1 e o arduquad 2, qua-
drotors com câmaras integradas e capazes de ser controlados por tablets ou smartphones como o
1https://www.aeroquadstore.com/
2http://code.google.com/p/arducopter/
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Parrot AR.Drone 3 e quadrotors com permissão para voar fora do espaço civil, cujo primeiro foi
Aermatica Spa’s Anteos 4 – em 30 de outubro de 2012, recebeu o primeiro italiano Permit-to-Fly
da ENAC, que permite a atividade do voo em espaço aéreo não-segregado.
2.1.2 Principio de Funcionamento
Os quadrotors são constituídos por quatro braços com um rotor na extremidade e formando
ângulos retos entre si. Devido à força da gravidade e a esta disposição manifestar-se-ão diferentes
forças e momentos, descritos na figura 2.1.
Figura 2.1: Forças e momentos que atuam sobre o quadrotor [2]
Como qualquer outro corpo o quadrotor respeita a segunda lei de Newton, relativa ao movi-
mento (a força resultante do corpo, segundo a qual ele se vai movimentar, corresponde ao soma-
tório de todas as forças que sobre ele atuam) e a sua análoga relativa à rotação. Tendo isto em
conta e a imagem da figura 2.1, através da comparação da força resultante do quadrotor com a
força gravítica, é possível de perceber se o sentido do movimento é ascendente ou descendente –
quando a força resultante é superior à força gravítica o sentido é ascendente quando é inferior o
sentido é descendente.
Algo importante a ter em conta quando se está a estudar funcionamento dos quadrotors são os
ângulos de Euler – Yaw, Roll e Pitch – através dos quais é descrita a orientação do corpo rígido
[3].
O Roll diz respeito à rotação do corpo, neste caso do quadrotor, em relação ao eixo x (eixo
das abcissas) do referencial localizado no seu centro de massa. Esta rotação obtém-se variando
3http://ardrone2.parrot.com/
4http://www.aermatica.com/
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as velocidades angulares dos motores 2 e 4, mantendo a velocidade dos motores 1 e 3 igual.
Se o pretendido for uma rotação positiva a velocidade do motor 4 deverá ser significativamente
superior à velocidade do motor 2 e ao contrário caso o objetivo seja uma rotação negativa conforme
é representado na figura 2.2.
Figura 2.2: Quadrotor a realizar um ângulo roll positivo
O Pitch é relativo à rotação do quadrotor em torno do eixo y (eixo das ordenadas) do refe-
rencial centrado no corpo. O pitch é obtido variando as velocidades angulares dos motores 1 e 3,
mantendo a velocidade dos motores 2 e 4 a mesma. Para uma rotação positiva deverá ser aumen-
tada a velocidade do motor 3 e diminuída a do motor 1 como ilustra a figura 2.3 – ter em conta
que os motores 2 e 4 giram em sentido negativo.
Figura 2.3: Quadrotor a realizar um ângulo pitch positivo
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Por último, o Yaw corresponde à rotação do quadrotor em relação ao eixo z (eixo das cotas) e
consegue-se alterando as velocidades angulares dos motores pares(2 e 4) relativamente ao motores
ímpares(1 e 3), sendo que a velocidade de cada par de motores é a mesma. Para um yaw positivo
aumenta-se velocidade dos motores ímpares e diminui-se a dos motores pares, como ilustra a
figura2.4 [4] – ter em conta que o sentido do eixo das cotas é descendente.
Figura 2.4: Quadrotor a realizar um ângulo yaw positivo
2.2 Helicóptero
2.2.1 Introdução
A primeira ideia de "helicóptero"remota ao século XV, sendo a sua evolução apresentada nesta
subsecção.
2.2.1.1 História dos Helicópteros
O primeiro projeto do que é agora conhecido como helicóptero surgiu por parte do célebre
Leonardo Da Vinci, que como muitos outros funcionaria na teoria mas seria impossível de imple-
mentar na prática [5].
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Deu-se um longo processo desde a conceção feita por Da Vinci até à concretização do he-
licóptero como é conhecido hoje em dia, esses desenvolvimentos tiveram a cargo autores como
Jacques e Louis Breguet, Juan de La Cierva y Codorniu, Mikhail Lomonosov, Christian de Launoy
e Bienvenu, Émile Berliner Igor Sikorsky. O primeiro voo creditado com um piloto, com sucesso,
decorreu a 1907 por parte do francês Paul Cornu com o "Cornu Helicopter"e atingiu uma altura
inferior a meio metro mantendo-se na mesma durante aproximadamente vinte segundos [6].
2.2.1.2 Os Helicópteros atualmente
São as suas capacidades manobra, isto é, de levantar voo e aterrar verticalmente, inverter
trajetória e possibilidade de parar, que tornam os helicópteros uma mais valia em diversos tipos de
atividades, que se estendem desde usos militares, como resgates, apoio a infantaria e transportes
de tropas, a civis, como vigilância de civis, inspeção de estruturas, vigilância e apoio nos incêndios
e transporte de empresários.
Existem vários tipos de helicópteros, adaptados conforme a sua finalidade. No caso de heli-
cópteros utilizados para fins militares os mesmos são desenhados tendo em conta três possíveis
utilizações, combate, transporte de bens ou homens e espionagem, e conforme essas utilizações
existem helicópteros como o "Agusta", o "V-22 Osprey"e o "Incolor"5. Em termos de busca e
salvamento, a capacidade dos helicópteros voarem a baixas altitudes e a uma velocidade reduzida
torna-os indicados para este tipo de trabalhos 6. No que diz respeito à utilização comercial, lazer,
existem helicópteros como o "Scott’s Helicopter"e o "Sikorsky"7.
2.2.2 Principio de Funcionamento
O funcionamento do helicóptero baseia-se nos dois efeitos da deflexão do ar para baixo cau-
sada pelo movimento da hélice: a reação contrária e uma diferença de pressão.
A diferença de pressão tem como base o princípio de Bernoulli, através do qual é descrito o
comportamento do ar ao longo da hélice e aplicado o princípio da conservação da energia para
os fluídos. Este princípio afeta a sustentação do helicóptero visto que a hélice está desenhada de
modo a que a velocidade do ar e a pressão sejam maiores e menores, respectivamente, acima da
hélice do que abaixo da hélice. Ao ser maior a pressão abaixo da hélice gera-se uma força na hélice
para cima denominada sustentação. A reação contrária à defleção do ar justificada pela terceira
lei de Newton, também conhecida como lei da ação-reação, gera uma força em sentido contrário
à defleção do ar, resultando neste caso numa força com sentido ascendente.
Estes dois efeitos, de sentido ascendente, somados tornam a sustentação do helicóptero pos-
sível, é necessário porém, ter em conta que tem que existir uma relação de compromisso entre a
sustentação gerada e o arrasto que o helicóptero produz – o arrasto é uma força que se opõe ao
movimento do helicóptero e que varia consoante a velocidade do mesmo – tendo em conta que
quanto maior for a sustentação maior é o arrasto produzido. [6]
5http://www.angelfire.com/falcon/tid/types.mil.html
6http://www.angelfire.com/falcon/tid/types.sr.html
7http://www.angelfire.com/falcon/tid/types.civ.html
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2.3 Avião
2.3.1 Introdução
Nesta subsecção são identificados os desenvolvimentos mais importantes desde o planador
para avião como é hoje conhecido.
2.3.1.1 História dos Aviões
Existe uma grande controvérsia sobre a autoria do primeiro voo, sendo geralmente atribuída
ou a Alberto Santos Dumont ou aos Irmãos Wright.
Os irmãos Wright após estudarem os desenvolvimentos no âmbito das aeronaves construiram
planadores testando-os no ano de 1900 em Kitty Hawk. [7]
Com base nos resultados os irmãos Wright desenharam um planador de maiores dimensões
cujas asas não possuiam poder suficiente para o fazer levantar. Em 1902 construiram um novo
planador desta vez controlando tendo em conta o roll, pitch e o yaw – que descrevem as rotações
em torno dos eixos x, y e z respetivamente, do referencial centrado no centro de massa do corpo [8].
Posteriormente com a ajuda do seu mecânico Charlie Taylor desenvolveram um pequeno pro-
pulsor a gasolina poderoso de modo a impulsionar uma aeronave. Após algumas tentativas falha-
das e resolução dos problemas associados às mesmas os irmão Wright alcançaram o sucesso a 17
de Dezembro de 1903.
Em 1906 sucedeu em Paris, por parte de Santos Dumont, o voo do 14-Bis o primeiro de um
avião na história da aviação registado publicamente. Esta aeronave utilizava o mesmo sistema de
wing-warping dos Wright percorrendo uma distância de 221 metros e sem artifícios externos.
A dita controvérsia surge devido à incerteza dos especialistas relativamente à utilização de
trilhos e catapultas por parte dos irmãos Wright, e à certeza da validade do voo realizado por
Santos Dumont visto tratar-se de um voo testemunhado pelo público e autoridades da aviação.
2.3.1.2 Os Aviões atualmente
A importância do avião verifica-se nas mais diversas áreas, capaz de atingir velocidades de
cerca de 900 km/h sendo portanto o meio de transporte mais rápido da Terra, sem ter em conta os
foguetões e outros transportes espaciais. É utilizado quer para fins civis quer para militares.
Atualmente para além dos tradicionais aviões que levantam voo e aterram em superfície ter-
restre, existem também aviões capazes de descolar e aterrar sobre a água – hidroaviões – e aviões
capazes de o fazer quer sobre a água quer sobre a superfície terrestre – aviões anfíbios.
Há diferentes tipos de aviões, desde aviões supersónicos – apenas utilizados para fins militares
– a aviões monomotores. Todos eles, com as suas diferentes características associadas, têm uma
enorme importância para os diversos segmentos da sociedade.
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2.3.2 Principio de Funcionamento
As superfícies do avião aquando do voo produzem forças aerodinâmicas, que são aplicadas no
centro de pressão das superfícies de comando situados a alguma distância do centro de gravidade
no avião, as mesmas produzem binários sobre os eixos principais.
Figura 2.5: Rotações do avião [9]
Estes binários fazem o avião, e através da variação da força e dos momentos o avião é mano-
brado [9].
2.4 Dirigível
2.4.1 Introdução
Nesta subsecção são apresentados os marcos importantes na conceção do dirigível tal como é
hoje conhecido.
2.4.1.1 História dos Dirigíveis
Um dos primeiros passos dados para a conceção do dirigível, tal como o conhecemos hoje,
foi dado por Bartolomeu de Gusmão em 1709, com um veículo denominado ”Passarola”, que se
traduz num balão de ar quente de papel pardo grosso que se elevou 4 metros.
Posteriormente em 1783 Jacques e Joseph Montgolfier construíram pela primeira vez um balão
tripulado, baseado no de Bartolomeu de Gusmão. O balão atingiu uma altura de 300 metros e voou
ao longo de aproximadamente 3 quilómetros.
Mais tarde, no final do séc. XIX, a invenção do motor a explosão veio tornar possível o voo
controlado graças ao qual Alberto Santos Dumont, com o Dirigível No 6, contornou a Torre Eiffel.
10 Estado de Arte
Ferdinand von Zeppelin foi um dos grandes impulsionadores no desenvolvimento de dirigíveis
com uma estrutura rígida de modo a transportar passageiros. Após alcançar o sucesso atravessando
os Alpes, numa viagem de 12 horas sem escalas, pôde contar com o apoio do governo alemão e
ao longo da sua vida produziu mais de 100 dirigíveis. [10]
2.4.1.2 Os Dirigiveis atualmente
Hoje em dia é possível de dividir os dirigíveis em 5 categorias, rígido, semi-rígido, não rí-
gido, metal-clad e híbridos. De modo a evitar um desastre semelhante ao de Hindenburg todas as
empresas usam hélio em vez do hidrogênio que tem características explosivas. Atualmente estão
também incorporados nos dirigíveis instrumentos modernos de orientação de voo.
2.4.2 Principio de Funcionamento
O funcionamento do dirigível divide-se em dois campos, na sua suspensão no ar e no seu
movimento horizontal.
A sustentação do dirigível no ar é possível devido ao hélio, um gás menos denso que o ar que
o faz deslocar-se para cima, isto é, levantar voo. Quanto mais pesado for o dirigível maior será
a quantidade de hélio necessária, chegando a existir alguns modelos com 6 milhões de litros de
hélio.
No que diz respeito ao seu deslocamento, o mesmo é o efeito do movimento de uma hélice
motorizada. Este deslocamento é realizado a velocidades reduzidas, na ordem dos 80 km/h, com-
parativamente a velocidades atingidas por outras aeronaves como os aviões que como foi visto na
secção 2.3 chegam a atingir velocidades de 900 km/h.
2.5 Plataforma Aérea Híbrida
A plataforma aérea será conseguida combinando o quadrotor com outras aeronaves.
2.5.1 Objetivos
Esta junção de aeronaves e respetivas propriedades é realizada com o intuito de aumentar a
autonomia do quadrotor tentando manter a sua manobrabilidade.
A plataforma aérea é pensada de modo a ser utilizada em áreas onde é necessária alguma
manobrabilidade, como na inspeção de linhas de alta tensão e inspeção florestal, mas onde a auto-
nomia necessária, em termos de tempo de voo, é superior à que os quadrotors normais possuem.
2.5.2 Possibilidades de veículos aéreos a simular
As possibilidades que vão ser estudadas são:
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1. Quadrotor-Helicóptero
Através da junção de uma hélice central propulsionada a motor de combustão, responsável
pela ascensão e sustentação da plataforma, aumentando a autonomia do quadrotor sendo a
pequena hélices, alimentadas com motores elétricos, responsáveis pela manobrabilidade e
deslocação horizontal do veículo.
A plataforma seria semelhante à apresentada no esquema da figura 2.8;
Figura 2.6: Representação da plataforma aérea quadrotor-helicóptero
2. Quadrotor-Avião
Através desta junção o quadrotor pode aproveitar das propriedades de planador que o avião
possui, poupando energia e consecutivamente aumentando a sua autonomia. A locomoção
da plataforma seria diferente bastante diferente da do quadrotor, pois a asa deverá aumentar
a área, e por conseguinte o efeito da resistência do ar, no momento da ascensão. Já existem
alguns projetos baseados nesta configuração, um deles da NASA8.
3. Quadrotor-Dirigível
No caso desta configuração é intuitivo perceber como o balão introduzido irá aumentar a
autonomia do quadrotor, o balão exerce uma força no sentido ascendente visto que o seu
conteúdo – hélio – é mais leve que o ar. Devido a esse fato a energia necessária para manter
o quadrotor no ar será muito menor, levando automaticamente a um aumento da autonomia,
em termos de horas de voo. Será necessário uma relação de compromisso no tamanho do
balão, quanto maior , menor será a energia despendida pelo quadrotor para se manter no ar,
mas também maior será o atrito gerado pelo mesmo ficando sujeito à influência do vento.
8http://www.youtube.com/watch?v=fOJ8TWYUedA
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2.6 Controlo e Sensorização
Existem diversos métodos de controlo que podem ser aplicados a um quadrotor, Linear Qua-
drático (LQ) [11] e Regulador Linear Quadrático (LQR) [1], implementando de um controlador
PID (Proporcional Integral e Derivativo) [4], [2], utilizando um Modelo de Controlo Preditivo
(MPC) [12], [13], implementando um controlador que utiliza a Interface Brain-Computer (BCI)
[14], aplicando um esquema de controlo ótimo com Tempo de Limitação Finito (CFTO) [15].
As possibilidades de escolha para além de vastas são muito diferentes quer em termos de
implementação quer em termos de resultados, obrigando a que a escolha do controlador deverá ser
realizada tendo em conta o propósito do mesmo.
2.6.1 Filtro de Kalman
O filtro de Kalman caracteriza-se por ser um estimador linear concebido com base na teoria
da estimação, da qual um dos pioneiros foi Rudolf E. Kálmán [16].
Figura 2.7: Princípio de funcionamento do Filtro de Kalman [17]
2.6.1.1 Princípio de Funcionamento
O processo desenvolvido pelo filtro de Kalman é dividido em duas fases: previsão e estimação.
Durante a primeira fase, são realizadas as previsões do estado do sistema e da covariância do
erro baseadas no estado e covariâncias atuais. Esta fase decorre mesmo na ausência de medidas,
sendo que enquanto não existir uma correção das previsões a incerteza vai sempre aumentando
e por consequência a covariância do erro também. As equações relativas a esta fase do processo
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encontram-se representadas pelas equações 2.1 e 2.2 e correspondem respetivamente à previsão
do estado e ao cálculo da covariância do erro de estimação de estado.
xˆ-k = Axˆk−1+Buk (2.1)
P-k = APk−1A
T +Q (2.2)
A segunda fase deste processo consiste numa atualização da estimação do estado representada
pela equação 2.6, através de medidas recebidas e da inovação das mesmas presente na equação
2.3, e na atualização da covariância de erro através da equação2.7. Nesta fase é calculado o ganho
de Kalman segundo a equação 2.5 através do qual é atribuído um peso as medidas recebidas e à
previsão realizada anteriormente, em termos de importância, tendo em conta a inovação em termos
de covariância presente na equação 2.4.
y˜k = (zk−Hxˆ-k) (2.3)
Sk = (HP-kH
T +Rk) (2.4)
Kk = P-kH
T S−1 (2.5)
xˆk = xˆ-k +Kky˜k (2.6)
Pk = (I−KkH)P-k (2.7)
Como já foi referido, o KF (Kalman Filter) é um estimador linear pelo que não se aplica a
modelos não-lineares, para responder a estes casos existe métodos como o EKF(Extended Kalman
Filter) e o UKF (Unscented Kalman Filter).
2.6.1.2 Filtro de Kalman Estendido
O EKF utiliza métodos semelhantes à série de Taylor para linearizar o processo, de acordo
com uma média e covâriancia estimadas.
xk+1 = f (xk,uk,wk−1) (2.8)
zk = h(xk,vk) (2.9)
Numa primeira fase são aproximados o estado e o vetor de medidas com as equações 2.8 e 2.9
respetivamente – onde f e h são funções não lineares – sem ter em conta o ruído no processo e nas
medidas, w e v respetivamente, obtendo-se as equações 2.10 e 2.11.
x˜k+1 = f (xˆk,uk,0) (2.10)
z˜k = h(x˜k,0)) (2.11)
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Através destas aproximações são calculados os Jacobianos A , W , H e V, representados pelas
matrizes 2.12, 2.13, 2.14 e 2.15 respetivamente, utilizados na implementação do EKF.
A[i, j] =
∂ f[i](xˆk,uk,0)
∂x[ j]
(2.12)
W[i, j] =
∂ f[i](xˆk,uk,0)
∂w[ j]
(2.13)
H[i, j] =
∂h[i](x˜k,uk,0)
∂x[ j]
(2.14)
V[i, j] =
∂h[i](x˜k,uk,0)
∂v[ j]
(2.15)
Tratando-se de uma extensão do KF o procedimento seguido é o mesmo, dividindo-se nas
mesmas duas fases – previsão e estimação [17].
No que diz respeito à previsão do estado, é calculada utilizando-se 2.8 com uma estimativa
nula para o ruído 2.16 e a covariância é calculada através de 2.17.
xˆ-k+1 = f (xˆk,uk,0) (2.16)
P-k = APk−1A
T +WkQk−1W Tk (2.17)
Na fase da estimação são calculados também o ganho 2.18, o estado 2.19 – onde zk representam
as medidas no instante k – e a covariância 2.20.
Kk = P-kH
T
k (HkP
-
kH
T
k +VkRkV
T
k )
−1 (2.18)
xˆk = xˆ-k +Kk(zk−h(xˆ-k,0)) (2.19)
Pk = (I−KkH)P-k (2.20)
Este método não apresenta resultados garantidamente ótimos, mas é uma boa estimação tornando-
se numa solução bastante utilizada, mas, como referido nesta secção, existem outros como o UKF.
2.6.1.3 Filtro de Kalman Unscented
O UKF tenta resolver falhas do EKF como o facto de por vezes o mesmo não convergir e de
não ser uma solução ótima [18].
A abordagem seguida é de amostragem determinística, sendo a distribuição do estado nova-
mente aproximada por uma variável aleatória gaussiana (GRV), mas a sua representação agora é
feita utilizando um conjunto mínimo de pontos de amostragem, cuidadosamente escolhidos. Es-
tes pontos de amostragem são capazes de obter os verdadeiros valores da média e covariância
da GRV, e quando propagados pelo sitema não linear captam a média e covariância à posteriori
com precisão para a 3 a ordem (expansão em série de Taylor) para qualquer não-linearidade, ao
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contrário do EKF que só alcança primeira ordem precisão. Apesar disso o grau de complexidade
computacional é sensivelmente igual em ambos os casos (EKF e UKF) [19].
2.6.1.4 O Filtro de Kalman e os quadrotors
O filtro de Kalman é um estimador ótimo tendo apliações em várias áreas sendo muito utilizado
no que diz respeito à parte de sensorização de veículos aéreos como o quadrotor.
Um função do KF muito recorrente neste campo de veículos aéreos é a estimação do estado,
isto é, através da leitura dos valores dos sensores (como acelerómetros e giroscópios) estimar a
sua posição linear (x, y e z) e angular (roll, pitch e yaw) e é através destes valores que é controlado
o veículo.
Se o modelo das variáveis a estimar for linear deverá ser utilizado o KF, caso contrário de-
pendendo do grau de não linearidade e do que é requerido pode ser utilizado o UKF ou o EKF,
estando as vantagens relativas de cada um presentes na tabela 2.1.
Princípio de funcionamento Vantagens relativas
EKF
Linearização através da expan-
são da série de Taylor de pri-
meira ordem.
O EKF e UKF têm os mesmos
resultados para modelos com
poucas não linearidades. O EKF
converge ligeiramente mais rá-
pido.
UKF
Calcula um conjunto de sigma
points e é atribuído a cada um
deles um determinado peso. O
ponto é transformado através de
uma função não-linear. É cal-
culado o gaussiano através dos
pontos e respetivo peso.
UKF aproxima melhor mode-
los altamente não-lineares e a
sua complexidade é semelhante.
Não é necessário recorrer a Ja-
cobianos apesar de continuar a
necessitar de uma distribuição
gaussiana. UKF não tem em
conta o ruído.
Tabela 2.1: Tabela comparativa entre os dois principais métodos de linearização
2.7 Software de Simulação
Para se projetar a plataforma híbrida será necessário primeiro realizar a simulação, de modo a
perceber qual é a mais apropriada perante os objetivos propostos.
2.7.1 V-REP
O V-REP9 é um simulador, que permite simular robôs 3D, repleto de funcionalidades que
podem ser facilmente integradas e combinadas através de uma API completa, é baseado numa
9http://www.coppeliarobotics.com/
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arquitetura de controle distribuído o que permite aos utilizadores modelar sistemas robóticos de
forma aproximada à realidade.
Figura 2.8: Simulador V-REP [20]
Através do V-REP é possível editar e simular sistemas robóticos integrais, ou sub-sistemas
(como sensores e mecanismos) tendo várias utilizações como: monitorização remota, controle de
hardware, prototipagem e verificação rápida, cálculo de distância mínima, o cálculo da cinemática
e o processamento de imagem [20].
2.7.2 SimTwo
O SimTwo10 é uma plataforma de simulação que recorre a diversas bibliotecas open source,
tais como a GLScene que permite uma visualização 3D, a Pascal Script de modo a implementar
no SimTwo um sistema de controlo programável e a ODE através da qual são simulados os corpos
rígidos.
A dinâmica realista do SimTwo deve-se à decomposição do robô num sistema constituído por
corpos rígidos e motores elétricos. A quando da simulação são tidas em conta as suas propriedades
físicas como a forma, massa e momentos de inércia, atritos das superfícies e elasticidade.
Como o SimTwo se baseia numa biblioteca de simulação de corpos rígidos há uma série de
efeitos físicos que estão imediatamente modelizados. Efeitos como a aceleração resultante das
forças que atuam sobre um corpo, incluindo choques e todas as ações e reações que se obtém
quando temos corpos acoplados por eixos rotativos, são calculados seguindo as leis que regem
a dinâmica de corpos rígidos. Isso permite, sem explicitamente construir o modelo matemático,
obter um comportamento realista a esse nível. Está também modelado o efeito de thrust das
hélices e o efeito de drag que todos os corpos exibem quando se deslocam no ar. Adicionalmente,
os motores associados às hélices estão modelados de acordo com as suas características elétricas
tais como a resistência interna, o força contra-eletromotriz e a saturação de tensão aplicada ao
motor pelo respetivo drive de potência. O próprio atrito estático e dinâmico associados à rotação
do eixo estão também presentes no modelo de simulação implementado pelo SimTwo.
10http://paginas.fe.up.pt/~paco/wiki/index.php?n=Main.SimTwo
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Recorrendo ao SimTwo basta construir um modelo descritivo da geometria e de certas caracte-
rísticas físicas do quadrotor para obter uma simulação realista pois já incorpora muitos dos efeitos
físicos e elétricos do sistema real.
Entre outras funcionalidades, é permitido que o sistema de acionamento seja constituído por
um motor DC – onde são considerados elementos não lineares como saturação da tensão aplicada e
atrito de Coulomb – e, caso seja essa a intenção, com caixa redutora e um controlador, controlador
esse que poderá ser um PID aplicado ao sinal de posição ou de velocidade, ou uma realimentação
de estado [21].
2.8 Conclusão
Através da recolha de informação efetuada foram tiradas conclusões e tomadas decisões re-
lativamente às simulações a realizar. Foi escolhido como software de simulação o SimTwo pois,
para além de considerar muitos efeitos físicos que permitem obter um comportamento realista da
plataforma a simular, é uma ferramenta que está a ser desenvolvida pelo grupo de investigação as-
sociado a este trabalho, permitindo uma resposta mais expedita aos problemas que vão aparecendo,
quer na resolução de problemas como na introdução de novas capacidades. Um exemplo disso é
a introdução no modelo de simulação da possibilidade de definir e modificar o movimento global
do ar para obter uma simulação dos efeitos do vento sobre um robot. Em termos de controlo da
plataforma será utilizado um PID devido ao bom compromisso de complexidade/resultados neste
caso de uso e em termos de sensorização, serão simulados um giroscópio, um acelerómetro, uma
bússola e um Global Position System(GPS), através dos quais será estimada o estado do veículo.
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Capítulo 3
Quadrotor
O quadrotor, representado pela figura 3.1, como já foi referido no capítulo 2, é um veículo
aéreo com um elevado grau de manobrabilidade, para se perceber o seu princípio de funcionamento
foi necessário o estudo do mesmo. Neste capítulo será apresentado o controlo aplicado ao mesmo
tendo em conta o seu princípio de funcionamento bem como a escolha dos respetivos parâmetros.
O modelo XML utilizado está presente no anexo A.
Figura 3.1: Representação do quadrotor na plataforma de simulação
3.1 Controlo do quadrotor
Depois de ser entendido o funcionamento do veículo partiu-se para o desenho do seu contro-
lador. Depois da análise de alguns artigos foi entendido que um controlador PID cumpriria os
requisitos – seria capaz de controlar a velocidade bem como a posição do quadrotor eficazmente
– sendo então escolhido.
Para o desenho do controlador seguiram-se duas etapas com os respetivos objetivos, primeira-
mente o objetivo era elevar o quadrotor a uma dada altura indicada sendo controlados ao mesmo
tempo os ângulos roll, pitch e yaw, posteriormente o objetivo tornou-se movimentar o quadrotor
para uma uma posição com coordenadas em x,y e z no referencial universal.
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Figura 3.2: Quadrotor efetuando um movimento vertical (z=2)
Relativamente à primeira etapa o processo foi: através do simulador ler a matriz de rotação
associada ao corpo central do quadrotor, retirando da mesma os ângulos roll, pitch e yaw que
teriam que ser controlados, depois era lida da folha de cálculo do SimTwo a altura de referência,
finalmente eram calculados os erros e iniciado o controlador propriamente dito.
Na figura 3.2 está representada a evolução da posição do quadrotor enquanto o mesmo de
desloca para uma altitude de 2m e com referências de roll pitch e yaw iguais a zero. É necessário
ter em conta que cada ciclo são 40ms, visto o controlo da plataforma ser um procedimento cíclico
com esse período e ser aquando do controlo que são retirados os valores da posição da plataforma.
Ao inicio como a distância ao ponto de referência é grande vê-se uma evolução mais rápida do
veículo para ir de encontro à referência, isso é explicado pela saída do controlador PID ser maior
quanto maior for o erro, em relação ao ponto de referência, a corrigir. Com referências de roll e
pitch a zero não deve existir deslocamento quer no x quer no y e isso verifica-se.
No que diz respeito à segunda fase (deslocação do quadrotor para uma dada posição) foi ne-
cessário alterar a estrutura no código produzido. Primeiro foram lidas as referências relativamente
à posição (x,y,z), posteriormente realizado o controlo do z e do yaw como na primeira fase (com a
referência do yaw fixa) e por último realizado o controlo do pitch e do roll : primeiro eram geradas
as referências segundo os erros em x e y, depois as mesmas eram limitadas – fazendo com que
o quadrotor se deslocasse no sentido correto – e por último efectuado o controlo através de dois
PD’s.
Na figura 3.3 está representada a deslocação do quadrotor quando lhe é dada uma referência
de (2,-2,3). É possível ver o quadrotor estabiliza na referência passados aproximadamente 350
ciclos (14 segundos). O código relativo ao controlo do quadrotor está presente no anexo B.
3.1.1 Escolha de parâmetros dos controladores x y z
De modo a tentar idealizar um controlador aplicável em casos reais, foi seguida a regra de
Ziegler-Nichols [22] na escolha dos parâmetros dos vários controladores. O procedimento foi
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Figura 3.3: Tensões dos motores do quadrotor deslocando-se para uma dada posição (2,-2,3)
simples, tomando como exemplo o controlador para o z: primeiro é necessário desenhar um con-
trolador proporcional com ganho ku que faça o quadrotor oscilar com aplitude constante, como é
verificado na figura 3.4.
Figura 3.4: Quadrotor com controlador proporcional deslocando-se para (0,0,4)
Quando isso se verificar retira-se o período das oscilações e aplica-se a regra de Ziegler-
Nichols para um controlador PD normal, pois foi considerado tratar-se uma missão de descolagem
simples onde o não seria crucial não ter overshoot, – se se tratasse de uma missão de aterragem
seria crucial tratar-se de um controlador sem overshoot – estando o resultado presente na figura
3.5.
O mesmo procedimento foi aplicado aos controladores de posição x e y, obtendo-se a tabela
3.1 e respetiva resposta, ilustrada na figura 3.6, com uma referência de (2,-2,5).
Ku Tu(s) Kp Ki Kd
Controlador x 0.5 10 0.4 0 0.5
Controlador y 0.5 8.33 0.4 0 0.42
Controlador z 3 4 2.4 0 1.2
Tabela 3.1: Tabela de ganhos dos controladores x y z segundo Ziegler-Nichols
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Figura 3.5: Quadrotor com controlador PD segundo Ziegler Nichols deslocado-se para (0,0,4)
Figura 3.6: Posição do quadrotor deslocando-se para (2,-2,5)
De modo a alterar a resposta e corrigir o erro em regime permanente, que foi neste caso apre-
sentado pelo controlador do z, alteraram-se um pouco os ganhos transformando-se os anteriores
controladores PD em PID representados na tabela 3.2. Após esta alteração dos parâmetros dos
controladores foi feito um novo ensaio estando a resposta apresentada na figura 3.7.
Ku Tu(s) Kp Ki Kd
Controlador x 0.5 10 0.4 0.1 0.4
Controlador y 0.5 8.33 0.4 0.1 0.32
Controlador z 3 4 2.5 0.3 1.2
Tabela 3.2: Tabela de ganhos dos controladores x y z final
3.1.2 Escolha de parâmetros dos controladores roll pitch e yaw
No caso dos controladores para o roll, pitch e yaw a escolha dos ganhos do controlador foi
realizada de forma diferente devido à enorme sensibilidade do quadrotor. Primeiro foram encon-
trados valores de ganhos com os quais o quadrotor era estável e posteriormente através da análise
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Figura 3.7: Posição do quadrotor deslocando-se para (2,-2,5)
das respostas do mesmo, foram melhorados os valores segundo determinados critérios.
O tempo de estabelecimento, que é o tempo necessário para o veículo estabilizar numa dada
referência, foi um dos critérios escolhidos. Considerou-se que o veículo se encontrava estável
quando o erro era inferior a 2% do erro inicial.
Outro critério frequentemente utilizado na escolha de parâmetros de controlador PID, Integral
of Time-weighted Absolute Error (ITAE). O objetivo de utilizar o critério ITAE é minimizar o
integral do tempo vezes o erro absoluto sendo obtidos os valores do mesmo através da equação
3.1 [23].
ITAE =
∫ t
0
t|e(t)|dt (3.1)
O último critério é o overshoot, isto é, a maior diferença entre o valor assumido após passar a
referência e a própria referência. Este critério é calculado em relação à referência de ângulo dada
e apresentado sob a forma de percentagem. Está representada na figura 3.8 a resposta inicial do
pitch a uma referência de 0.02 radianos, e estão representados os respetivos critérios.
Figura 3.8: Representação dos critérios utilizados
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O peso do overshoot no cálculo final (ver na equação 3.2) depende da missão atribuída ao
quadrotor, tendo sido pensado neste caso para uma missão descolagem e deslocação a um deter-
minado ponto.
Valor = 0,25∗Testabelecimento+0,45∗ ITAE +0,3∗Overshoot (3.2)
Numa primeira fase é calculado o resultado da equação 3.2 para cada um dos controladores,
com os ganhos iniciais representados na tabela 3.3 que mantinham a plataforma estável. Tendo em
conta os resultados obtidos foram realizados novos ensaios para cada controlador, sendo alterados
em cada ensaio os parâmetros do controlador com o objetivo de diminuir o resultado da equação
3.2.
Kp Ki Kd
Roll 0.5 0.1 0.4
Pitch 0.5 0.1 0.4
Yaw 3 0.1 0
Tabela 3.3: Tabela de ganhos dos controladores Roll, Pitch e Yaw iniciais
Roll e Pitch
A reação que o quadrotor apresenta a variações do roll e do pitch é muito semelhante, o que
torna os controladores do roll e pitch muito semelhante e por conseguinte os seus parâmetros.
No que diz respeito ao roll, numa primeira fase foi considerada uma deslocação em y (2
metros) e analisada a resposta inicial.
Kp Ki Kd Testabelecimento ITAE Overshoot Resultado
Inicio do teste 0.5 0.1 0.4 9.8 0.00187 0.108175 2.483294
Final do teste 0.8 0 0.36 7.36 0.001221 0.25 1.915549
Tabela 3.4: Critérios e resultado de uma deslocação no y do controlador do roll
De modo a diminuir o resultado da combinação de critérios inicial, o método utilizado foi uma
pesquisa manual utilizando o gradiente da função custo representada na equação 3.2. Tendo em
conta que um dos critérios é o tempo de estabelecimento, foi retirada a pouca componente integral
que o controlador possuía melhorando o valor calculado. Posteriormente aumentado o ganho de
modo a diminuir o tempo de resposta obtendo mais uma vez uma melhoria no resultado final.
Reduziu-se em 10% a componente derivativa visto tratar-se de um sistema muito sensível e esta
componente introduzir algum ruído. Verificou-se uma melhor resposta com a diminuição da com-
ponente derivativa, portanto tentou-se reduzir em 20% mas neste caso o quadrotor ficou instável
acabando cair. Tentaram-se valores intermédios a 10% e 20% mas a solução que apresentava um
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(a) Resposta inicial
(b) Resposta depois de alterados parâmetros
Figura 3.9: Respostas do controlador roll
melhor resultado da equação 3.2 continuou a ser um ganho derivativo de 0.36, estando este resul-
tado apresentado na tabela 3.4 na qual também se pode verificar a melhoria em relação ao valor
calculado para os ganhos iniciais.
De forma a validar os resultados foi introduzida uma onda quadrada de amplitude de apro-
ximadamente 2 (graus) – as referências do roll nunca serão maiores do que 5 graus de modo a
manter o quadrotor estável – centrada em zero, na referência do roll, ao longo de mil ciclos. Foi
visto neste teste que um pequeno aumento, em relação ao valor obtido anteriormente, do ganho
proporcional – 1 em vez de 0.8 – era obtida uma melhoria.
Foram comparados os resultados apresentados na figura 3.10 e refeitos os cálculos representa-
dos na tabela 3.5 para os ganhos inicial e final obtendo-se a melhoria já verificada no teste anterior.
Kp Ki Kd Testabelecimento ITAE Overshoot Resultado
Inicio do teste 0.5 0.1 0.4 6 0.00365 0.59 1.677
Final do teste 1 0 0.36 2.4 0.000288 1.022 0.90613
Tabela 3.5: Critérios e resultado final do controlador do roll
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(a) Resposta inicial
(b) Resposta final do controlador
Figura 3.10: Respostas do controlador roll a uma onda quadrada
Como o pitch tem um comportamento muito semelhante ao do roll foi analisada a resposta (
apresentada na figura 3.12b) do controlador com os valores de ganho que foram conseguidos para
o roll (kp=1, ki =0, kd=0.36). Assim como aconteceu com roll, com estes valores obteve-se uma
melhoria, em relação ao valor inicial da função custo, segundo os critérios estabelecidos, estando
ambos os valores da função custo (inicial e final) representados na tabela3.6.
Kp Ki Kd Testabelecimento ITAE Overshoot Resultado
Inicio do teste 0.5 0.1 0.4 9.84 0.0018669 0.105686 2.4925
Final do teste 1 0 0.36 6.76 0.001221 0.241 1.762956
Tabela 3.6: Critérios e resultado de uma deslocação no x do controlador do pitch
Posteriormente foi realizado o segundo teste, assim como para o controlador do roll, através
do qual se podem comparar as respostas inicial e final do controlador, apresentadas na figura 3.12.
Assim como aconteceu com o roll também no pitch ao serem refeitos os cálculos ficou evidente
a diminuição da função de custo representada na tabela 3.7.
3.1 Controlo do quadrotor 27
(a) Resposta inicial
(b) Resposta final
Figura 3.11: Respostas do controlador pitch
Kp Ki Kd Testabelecimento ITAE Overshoot Resultado
Inicio do teste 0.5 0.1 0.4 6 0.00365 0.6 1.68
Final do teste 1 0 0.36 2.88 0.000288 1 1.02
Tabela 3.7: Critérios e resultado final do controlador do pitch
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(a) Resposta inicial
(b) Resposta final
Figura 3.12: Respostas do controlador pitch a uma onda quadrada
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Yaw
Para melhorar os parâmetros do controlador do yaw iniciais, foi seguido um procedimento
semelhante ao primeiro teste dos controladores do pitch e roll. Numa primeira fase foi atribuído
um deslocamento de 0.5 radianos e analisada a sua resposta.
Foi necessário um aumento quer do ganho proporcional – de modo a conseguir corrigir o erro
do yaw em mil ciclos (40 ms) – quer o ganho integral corrigindo o erro em regime permanente.
Foi observado que ao introduzir uma componente derivativa a resposta piorava, optando-se por
manter o controlador como um PI.
Kp Ki Kd Testabelecimento ITAE Resultado
Inicio do teste 3 0.1 0 40 7.37961 18.79675
Final do teste 6 0.5 0 21.04 2.8885 9.24
Tabela 3.8: Critérios e resultado final do controlador do yaw
No caso deste controlador não foi considerado o overshoot como critério, visto não ser algo
prioritário e quase não se verificar. No final da correção dos parâmetros obteve-se uma melhoria
de aproximadamente 50% presente na tabela 3.8 segundo fórmula 5.10.
Valor = 0,35∗Testabelecimento+0,65∗ ITAE (3.3)
Neste controlador foi verificada uma melhoria grande da resposta final relativamente à resposta
com os parâmetros iniciais que pode ser observada na figura 3.13b, verificando-se que com os
ganhos finais aplicados ao quadrotor se consegue uma estabilização do mesmo, segundo o yaw,
em mil ciclos.
30 Quadrotor
(a) Resposta inicial
(b) Resposta final
Figura 3.13: Respostas do controlador yaw
3.2 Conclusão
Ao longo deste capítulo foi abordado o controlo do quadrotor para o qual foram utilizados,
PIDs, PIs e PDs consoante o que se demonstrou mais apropriado. Os métodos para escolher
os parâmetros dos controladores foram diferentes, para os controladores de posição linear foi
utilizado o método de ziegler-nichols e para os controladores de posição angular foi utilizado um
método baseado na minimização de um critério.
No final com os valores obtidos de ganhos 3.9 conseguiam-se erros reduzidos e uma resposta
estável do quadrotor.
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Kp Ki Kd
Controlador x 0.4 0.1 0.4
Controlador y 0.4 0.1 0.32
Controlador z 2.5 0.3 1.2
Roll 1 0 0.36
Pitch 1 0 0.36
Yaw 6 0.5 0
Tabela 3.9: Tabela de ganhos finais dos controladores
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Capítulo 4
Outras plataformas aéreas
Tendo presente a necessidade de soluções que aumentem a autonomia do quadrotor serão
simuladas duas soluções híbridas : quadrotor-helicóptero e quadrotor-dirigível representadas nas
figuras 4.1 e 4.2 respetivamente.
Figura 4.1: Representação do quadrotor-helicóptero na plataforma de simulação
Figura 4.2: Representação do quadrotor-dirigível na plataforma de simulação
Neste capítulo será realizada a adaptação do controlo desenvolvido em 3 a cada uma das plata-
formas simuladas. O procedimento seguido será, primeiro verificar se será necessária a introdução
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de novos elementos no controlo ( no caso do quadrotor-helicóptero é introduzida uma hélice que
terá que ser controlada), posteriormente adaptar o controlo desenvolvido para o quadrotor, com os
mesmos valores de ganhos, por último analisar a resposta da plataforma e alterar os ganhos até se
obter uma resposta estável.
4.1 Quadrotor-helicóptero
Como referido no capítulo 2, o objetivo de aumentar a autonomia é conseguido nesta configu-
ração devido à introdução de uma hélice central alimentada com um motor a gasolina. Esta hélice
central ficará responsável pelo controlo da altitude da plataforma enquanto os quatro motores elé-
tricos ficariam responsáveis pelas restantes manobras, é preciso ter a noção de que o que limita a
plataforma em termos energéticos são os motores elétricos, têm uma autonomia muito inferior à
do motor alimentado a gasolina.
Para controlar a plataforma partiu-se do controlo desenhado para o quadrotor. Numa primeira
fase alterou-se a simulação de modo à hélice central ser a única responsável pela deslocação ver-
tical e os resultados obtidos para uma deslocação vertical com referência z=4 estão representados
na figura 4.3.
Ao serem utilizados os valores dos ganhos do quadrotor, a plataforma demorou mais 40 se-
gundos (tempo do teste) a estabilizar. Como seria de esperar verifica-se a perturbação no yaw
provocada pela a introdução hélice central. Foram ajustados os ganhos dos controladores de modo
a melhorar a resposta obtida, isto é, garantir a estabilização da plataforma em mil ciclos e reduzir
o impacto no yaw da perturbação inserida pela hélice central.
Através do método de Ziegler-Nichols alteraram-se os ganhos do controlador z tentando-se
remover o overshoot segundo as equações 4.1 e sendo utilizados os valores de Ku e Tu obtidos em
3.
Kp = 0.2Ku;
Ki =
2Kp
Tu
;
Kd = Kp× Tu3 ;
(4.1)
Com esta alteração de parâmetros obteve-se a resposta representada na figura 4.4 onde se vê
o controlador z a conseguir alcançar a referência dada, verifica-se um overshoot positivo de 25%
pois apesar do controlador ter sido desenhado para não ter overshoot, as hélices do quadrotor
continuam a ter efeito sobre a altura da plataforma.
Os controladores angulares não demonstrarem estabilidade o que se reflete numa oscilação
contínua da posição segundo x e y. De modo corrigir os erros, foram redefinidos primeiramente
os ganhos dos controladores do roll e pitch. Procurou-se ganhos que estabilizassem a plataforma
e quando encontrados foi refeito o segundo teste realizado no capítulo 3 para encontrar os ganhos
dos mesmos controladores.
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(a) Posição linear
(b) Posição angular
Figura 4.3: Teste inicial do quadrotor-helicóptero
O degrau de referência teve neste caso uma amplitude de 0.2 metros e após o ajuste do valor
dos ganhos obteve-se a resposta presente na figura 4.5.
Após a correção dos parâmetros dos controladores do roll e pitch foi refeito o ensaio de uma
deslocação vertical de 4 metros e o resultado obtido, apresentado na figura 4.6, demonstra que
apesar da perturbação inicial no yaw, introduzida pela hélice central, a mesma é corrigida. Verifica-
se também que as oscilações observadas em presentes na figura 4.4 foram corrigidas.
Por forma a validar o controlo implementado foi realizado um último ensaio no qual inici-
almente é dada uma referência à plataforma de (1,1,3) e passados 12 segundos (300 ciclos) a
referência é alterada para (-1,-1,3) finalmente passados novamente 12 segundos é indicada à pla-
taforma para aterrar dando-lhe uma referência de (-1,-1,0).
Verifica-se na figura 4.7 a capacidade da plataforma responder a alterações de referência esta-
bilizando em torno das mesmas, validado assim o controlo desenvolvido para a plataforma, bem
como os ganhos nele utilizados apresentados na tabela 4.1.
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(a) Posição linear
(b) Posição angular
Figura 4.4: Correção dos parâmetros do controlador z
Kp Ki Kd
Controlador x 0.4 0.1 0.4
Controlador y 0.4 0.1 0.31667
Controlador z 0.8 0.4 1.1
Controlador roll 1 0 0.5
Controlador pitch 1 0 0.5
Controlador yaw 6 0.5 0.1
Tabela 4.1: Tabela de ganhos dos controladores do quadrotor-helicóptero
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(a) Correção do roll
(b) Correção do pitch
Figura 4.5: Correção dos controladores roll e pitch
4.2 Quadrotor-dirigível
No caso desta configuração, a junção de um balão ao quadrotor tem um efeito positivo sobre
a autonomia pois ao ser mais leve que o ar, o hélio exerce uma força no sentido ascendente, o que
faz com que a plataforma necessite de menos energia para se elevar e manter a numa determinada
altitude.
O procedimento para ajustar os valores dos controladores foi semelhante ao seguido na sec-
ção 4.1, primeiramente foi realizada uma simulação com os ganhos estipulados no capítulo 3 e
analisada a sua resposta.
Através dos resultados apresentados na figura 4.8 foi possível de concluir que os parâmetros
do controlador z estavam desajustados, o controlador da altitude não era capaz de alcançar e es-
tabilizar na posição de referência verificou-se também uma ligeira perturbação no roll e pitch que
acabou por não ter interferência na posição segundo x e y.
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(a) Posição linear
(b) Posição angular
Figura 4.6: Resultado final de uma subida do quadrotor-helicóptero
Figura 4.7: Teste final ao quadrotor-helicóptero
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(a) Posição linear
(b) Posição angular
Figura 4.8: Teste inicial do quadrotor-dirigível
Tendo em vista a correção do controlador de altitude, foi aumentada a sua componente integral
para 0.5. Este aumento demonstrou-se suficiente para a plataforma estabilizar em 40 segundos
(1000 ciclos) como mostra a figura 4.9a apesar de ter continuado a existir uma perturbação nos
ângulos pitch e roll como indica a figura 4.9b.
De modo a tentar perceber se os controladores estavam adequados deu-se uma referência de
(2,2,4) à plataforma e obteve-se a resposta representada na figura 4.10 de onde se conclui que
seria melhor alterar os valores dos ganhos relativos a alguns controladores. Após aparecer uma
perturbação no yaw, o controlador do mesmo não era capaz de a corrigir antes de acabar o teste,
relativamente a x e y permitiam um overshoot de 100%.
Numa primeira fase foram adaptados os controladores de x e y. Foi removida a componente
integral de modo a reduzir o overshoot conseguindo-se a resposta representada na figura 4.11,
onde se verifica uma redução significativa do overshoot conforme o pretendido.
Posteriormente foi analisada a resposta do yaw, neste caso o objetivo era reduzir o tempo
de resposta do controlador bem como garantir que o mesmo estabilizava em torno de uma dada
referência. Para tal foram aumentadas as componentes proporcional e integral do controlador
obtendo-se a resposta ilustrada pela figura 4.12 onde yaw estabilize em 0.2 radianos (referência)
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(a) Posição linear
(b) Posição angular
Figura 4.9: Correção do controlador z do quadrotor-dirigível
em menos de 40 segundos (mil ciclos).
Para validar os valores dos ganhos utilizados foi realizado um teste final, assim como na secção
4.1, durante o qual foram dadas diferentes referências, primeiro (1,0,4) depois (-1,2,2) e por último
(-1,2,0.2) pois a altura do balão não permite a plataforma alcançar a altura 0.
Por forma a validar o controlo implementado foi realizado um último ensaio no qual inici-
almente é dada uma referência à plataforma de (1,1,3) e passados 12 segundos (300 ciclos) a
referência é alterada para (-1,-1,3) finalmente passados novamente 12 segundos é indicada à pla-
taforma para aterrar.
Na figura 4.13 verifica-se uma resposta estável por parte da plataforma a qual indica que os
valores dos parâmetros representados na tabela 4.2 estão apropriados.
Kp Ki Kd
Controlador x 0.4 0 0.4
Controlador y 0.4 0 0.31667
Controlador z 2.4 0.5 1.2
Controlador roll 1 0 0.36
Controlador pitch 1 0 0.36
Controlador yaw 9 2 0.1
Tabela 4.2: Tabela de ganhos dos controladores do quadrotor-dirigível
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(a) Posição linear
(b) Posição angular
Figura 4.10: Deslocação para (2,2,4) do quadrotor-dirigível
Figura 4.11: Alteração dos parâmetros de x e y
4.3 Conclusão e Trabalhos Futuros
O objetivo neste capítulo era partir do controlo desenvolvido para o quadrotor e adaptá-lo a
cada uma das plataformas estudadas. Procurou-se que no final a resposta obtida fosse estável e
com um overshoot reduzido. Para tal numa primeira fase foi analisada a resposta do controlador
desenvolvido no capítulo 3 adaptado às plataformas. Posteriormente em função da resposta ob-
tida os valores dos ganhos foram adaptados consoante o pretendido. Por último, após o ajuste dos
ganhos, foi realizado um teste final de validação dos valores, no qual se alterou o valor das referên-
cias três vezes. Os resultados obtidos foram de encontro aos objetivos, conseguiram-se respostas
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Figura 4.12: Correção dos parâmetros do yaw
Figura 4.13: Teste final ao quadrotor-dirigível
estáveis para as plataformas bem como um reduzido overshoot.
Para o quadrotor-helicóptero o aumento da autonomia é conseguido pois a sua hélice central,
que é responsável pela altitude da plataforma, é alimentada a gasolina, ficando os motores elé-
tricos apenas responsáveis pelas restantes manobras. Ao não serem responsáveis pela altitude da
plataforma os 4 motores elétricos do quadrotor despendem menos energia, aumentando assim as
horas de voo da plataforma.
No caso do quadrotor-dirigível o aumento da autonomia deve-se à força com sentido ascen-
dente que o balão vem introduzir na plataforma, o que faz com que seja necessária menos energia
para manter a plataforma a voar.
Comparando as tensões necessárias (por parte dos quatro motores elétricos) para manter a
plataforma a uma altura de 3 metros, pode-se observar que esta é menor no caso das soluções
híbridas (representadas nas figuras 4.14c e 4.14b) do que no caso do quadrotor simples (figura
4.14a). Tendo presente que em ambas as plataformas são utilizados os mesmos motores elétricos
e que a energia depende quer do tempo, quer da potência (E = P× t) e esta está diretamente ligada
à tensão (P = V × I), pode-se assumir que nas configurações híbridas é conseguido um aumento
de horas de voo, pois quanto menor for a tensão menor será a energia consumida.
Um exemplo de plataforma aérea referido no capítulo 2 é o quadrotor-avião. Nesta confi-
guração o aumento da autonomia é conseguido devido as caraterísticas aerodinâmicas que a asa
vem introduzir na plataforma, permitindo que, a partir de uma determinada velocidade, a plata-
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(a) Tensões do quadrotor
(b) Tensões do quadrotor-dirigível
(c) Tensões do quadrotor-helicóptero
Figura 4.14: Tensões das diferentes plataformas
forma possa planar, não despendendo energia. Para o controle desta plataforma não será necessária
uma alteração estrutural do controlo, apenas um ajuste dos ganhos do mesmo, por exemplo, será
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necessário alterar os valores do controlador de altitude, visto que a asa vem aumentar a área da pla-
taforma, aumentando assim o efeito da resistência do ar. Esta configuração é algo que futuramente
deverá ser implementado de modo a explorar mais uma possibilidade de aumentar a autonomia do
quadrotor.
Capítulo 5
Sensorização
Numa primeira fase utilizaram-se as facilidades do simulador para se obter a posição do qua-
drotor e os respetivos ângulos, mas de forma a tornar a simulação realista foi abordada uma forma
de ler os valores de sensores – reais e comuns – e através dos mesmos determinar a posição e os
ângulos do veículo.
Está presente neste capítulo todo o processo de simulação de sensores, processamento dos
dados e estimação de estado do veículo.
5.1 Simulação de sensores e Processamento dos dados
Num sistema real a forma de se saber o estado do veículo é através de sensores: angulares e
lineares. De modo a tornar a simulação mais realista é necessário sejam simulados os referidos
sensores de forma a que se aproximem bastante do comportamento dos sensores reais. Poste-
riormente serão processados os valores provenientes dos sensores simulados, de modo a fazer
corresponder a cada um dos sensores valores que serão utilizados na estimação de estado do veí-
culo. Esses valores poderão ser desde posições em metros (x,y,z) ou em radianos (roll, pitch e
yaw) a acelerações ou variações relativas ao estado anterior.
5.1.1 Simulação de Sensores
Esta subsecção surge de modo a existir um Processamento dos dados (que é a parte que será
utilizada em termos de implementação prática) onde serão interpretados os valores dos sensores.
Para simular os sensores recorreu-se aos valores de posição (roll, pitch, yaw e x,y,z) fornecidos
pelo SimTwo, com esses dados são calculadas as variações relativas ao estado anterior e as acele-
rações lineares. Posteriormente estes dados são transformados em valores digitais que o módulo
do Conversor Analógico para Digital (ADC) de 10 bits retorna [24], simulando assim a saída do
sensor.
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Para puder ser utilizado o ADC é necessário transformar os valores do simulador em tensões
calculada através da equação 5.1
vi =Valorsimulador×Sensibilidadesensor +V zerosensor (5.1)
Após ter a tensão correspondente ao valor do sensor que se pretende simular, é calculado o
Quantum apresentado na equação 5.2, através do qual é calculada a relação entrada-saída apresen-
tada na equação 5.3.
Q =
Vf imdeescala
2nbits
(5.2)
É com esta relação de entrada saída, onde no presente caso o vi é o valor que foi obtido através
do simulador, é simulada a saída de um sensor com o valor de xb.
xb = Int(
vi−V zerosensor
Q
+0.5) (5.3)
No caso do acelerómetro foi necessário acrescentar uma componente relativa à orientação do
veículo de modo a projetar o vetor da aceleração gravítica sob os 3 diferentes eixos (x, y e z) a
quando da sua transformação em tensão.
5.1.2 Processamento dos dados
O processamento de valores é, neste caso, o processo inverso do apresentado na subsecção
5.1.1. Através da fórmula de um conversor Digital-Analógico, representado na equação 5.4, onde
xb é o valor proveniente do sensor e Q é o Quantum calculado na subsecção 5.1.1 [24].
vo = xb×Q+V zerosensor (5.4)
Depois de ter os valores sob a forma de tensão é só transforma-los nos valores das medidas
unidades SI, através da equação 5.5.
Medida =
vo−V zerosensor
Sensibilidadesensor
(5.5)
Sob o valor de medida são feitos os cálculos necessários para obter as variáveis necessárias
para a simulação (variáveis representativas da posição do veículo, quer linear quer angular).
Da bússola, do GPS e do sensor de altitude obtêm-se os valores diretos do yaw, da posição
segundo x e y, e da altitude (z) respetivamente, já nos casos do giroscópio e acelerómetro serão
necessários cálculos auxiliares para obter quer os ângulos quer a posição linear do veículo.
O giroscópio tem como saída a variação dos ângulos (roll, pitch e yaw) relativamente ao estado
anterior, pelo que para obter o valor dos mesmos – segundo este sensor – apenas é necessário, após
uma inicialização, incrementar a cada um deles, em cada ciclo, a variação obtida segundo o roll,
pitch e yaw respetivamente.
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Através do acelerómetro podem ser obtidos os ângulos roll e pitch e o x, y e z relativos à
posição linear do veículo. Para o x, y e z apenas é necessário inicializar cada uma das variáveis
de modo a ser somada a cada uma, em cada ciclo a variação que ocorreu ao longo do mesmo
que corresponde ao integral duplo definido da aceleração ao longo de um ciclo. Relativamente
ao roll e pitch, serão calculados através da relação entre as 3 as componentes segundo os 3 eixos
do acelerómetro (x,y,z). O roll será obtido através da equação 5.6 e o pitch através da 5.7, onde
Ax,AyeAz correspondem às componentes da aceleração segundo o eixo x, y e z respetivamente.
Roll = arctan −Ay√
A2x+A2z
(5.6)
Pitch = arctan Ax√
A2y+A2z
(5.7)
5.2 Estimação de estado
Após recolher os valores que os sensores fornecem é necessário combiná-los, de modo a obter
uma estimação para cada uma das variáveis relativas à posição do veículo. Para tal procede-se à
utilização de 3 filtros de Kalman e 3 filtros complementares. Os filtros de Kalman serão respon-
sáveis por estimar o roll, pitch e yaw através da bússola, giroscópio e acelerómetro. Os filtros
complementares são utilizados para estimar o x, y e z da plataforma, recorrendo ao acelerómetro
e GPS.
5.2.1 Filtro de Kalman
Apesar dos ângulos estimados serem normalizados (variarem de−pi a pi) o que cria um degrau
de amplitude considerável na variação de −pi para pi , as referências atribuídas permitem que não
seja necessário o EKF, sendo utilizado o KF para estimar o roll, pitch e yaw. No caso do roll e do
pitch as referências para os ângulos são atribuídas em função em função dos erros de posição em x
e y, sendo apesar disso limitados a uma referência máxima de valor absoluto 0.1 radianos, devido
à grande sensibilidade do quadrotor referências elevadas levam à instabilidade. Relativamente
ao yaw, é-lhe dada uma referência de 0 rad, ao tratar-se do valor inicial do yaw permite que
a plataforma mantenha um yaw constante ao longo do percurso, o que traz mais estabilidade à
plataforma.
Em termos de implementação, foi adaptado o código presente no anexo C, no qual a equação
de estado está representada pela equação 5.8, com um vetor de estado representado na equação
5.9, onde θ representa o ângulo a ser estimado e θ˙bias o bias do sensor, que representa o offset que
o valor apresenta relativamente à realidade.
xk = Axk−1+Buk +wk (5.8)
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xk =
[
θ
θ˙bias
]
(5.9)
De modo a encontrar os valores iniciais da covariância do erro foi aberto o simulador mas
sem inicializar o controlo, para os filtros de Kalman estimarem o estado da plataforma. Quando
as covariâncias estabilizaram foram atribuídos esses valores apresentados na figura 5.1 às inici-
alizações, onde a primeira matriz representa os valores iniciais atribuídos à matriz P (matriz das
covariâncias do erro) do filtro de Kalman do roll, a segunda matriz é relativa ao filtro de Kalman
do pitch e a última ao do yaw. Os valores obtidos são os mesmos pois, para além do valor inicial
dos três ângulos ser 0 radianos, os valores das covariâncias escolhidos para as variáveis de estado
são iguais para os três filtros.
Figura 5.1: Inicialização das covariâncias do erro
A maior dificuldade sentida durante a implementação do filtro de Kalman prendeu-se na esco-
lha das inicializações feitas, sendo necessários alguns ensaios sob cada filtro de modo a conseguir
encontrar valores com os quais o filtro convergisse.
Nos três filtros são estimadas duas variáveis, o bias que nos indica qual o offset do sensor,
e o ângulo. Na parte da previsão recebe-se os valores do giroscópio e a esse valor é retirado o
valor do bias estimado. Posteriormente, e de acordo com a referência [2], no caso do roll e do
pitch é multiplicada a variação obtida pelo tempo de amostragem e somada à estimação do ângulo
realizada no ciclo anterior, para o yaw foi aplicada a fórmula 5.10, esta diferença relativamente ao
pitch e roll e yaw deve-se ao facto dos ângulos não serem independentes, o yaw tem interferência
no roll e no pitch e estes têm interferência no yaw.
ˆyaw = ˆyawk−1+ tamostragem
ratepitch× sin(rollk−1)+ rateyaw× cos(rollk−1)
cos(pitchk−1)
(5.10)
Após a estimação inicial dos valores dos ângulos, os mesmo é atualizado com base nos restantes
sensores, acelerómetro e bússola, sendo também feita a estimação do valor do bias. Nesta fase
é tida em conta a possível intervenção de um campo magnético na bússola, assumindo-se que se
existir uma discrepância de mais de 10 graus entre o valor obtido na previsão e o obtido através da
bússola se está perante um campo magnético, deixando de se ter em conta os valores da bússola
enquanto isso acontecer.
Obtiveram-se diferentes resultados nos três filtros, estando os do pitch e do yaw representados
nas figuras 5.2a e 5.2b respetivamente(onde rpg e ryg são respetivamente os valores retornados
pelo giroscópio para o pitch e para o yaw). Nestes dois casos os filtros convergiram para os valores
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reais quer do ângulo quer do bias o que possibilitou a utilização destes valores na simulação em
vez dos reais.
(a) Estimação do pitch
(b) Estimação do yaw
No caso do roll, não se conseguiu imediatamente uma convergência e, através de vários en-
saios, foi entendido que o bias não estava a ser bem estimado, o que afetava o funcionamento do
filtro. Pelo facto do roll e do pitch terem comportamentos e respostas semelhantes, e de estarem
a ser estimados através dos mesmos sensores, optou-se por utilizar o bias estimado pelo filtro do
pitch. Ao ser introduzida esta modificação consegui-se que o roll convergisse com o valor real,
estando esta convergência apresentada na figura 5.3.
Figura 5.3: Estimação do roll
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5.2.2 Filtro complementar
Um filtro complementar conjuga os valores dos sensores atribuindo-lhes um percentagem que
representa o grau de confiança no sensor isto é, é calculda uma média pesada dos sensores. No
caso desta simulação foram assumidos os seguintes valores, no caso do x e y em que os sensores
em causa são o acelerómetro e o GPS, considerando que o GPS apresenta mais erros que o acele-
rómetro, é lhe atribuída uma percentagem menor (30%) do que ao acelerómetro (700%). No caso
do z os sensores utilizados são o acelerómetro e o sensor de altitude (relativa ao solo) neste caso
considerou-se que o sensor seria menos confiável (35%) que o acelerómetro (65%).
Os resultados obtidos com este filtro estão presentes na figura 5.4 onde se verifica que os
valores obtidos são uma boa aproximação dos valores reais.
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(a) Estimação x
(b) Estimação y
(c) Estimação z
Figura 5.4: Filtros Complementares
5.3 Conclusão
Neste capítulo foi abordada a sensorização, que permite a estimação do estado da plataforma.
Para tal numa primeira fase foi necessário simular os sensores, isto é, transformar os valores obti-
dos através do simulador e transformá-los em saídas dos sensores (saídas digitais). Na prática os
sensores estão ligados às plataformas pelo que só é necessário ler os seus valores, interpretá-los
e conjugá-los. Numa simulação não existem saídas de sensores ligadas, pelo que será necessário
simular estas saídas, daí a importância desta fase. Após ter as saídas dos sensores, foi necessário
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processar os valores, obtendo delas as variáveis relativas à posição e orientação do veículo em uni-
dades SI. Ao ter dois valores diferentes (para cada variável existiam dois sensores que estimavam
o seu valor) foi necessário combiná-los por forma a obter uma estimação final, sendo que nesta
parte foram seguidas duas abordagens diferentes.
Para a orientação foram utilizados três filtros de Kalman. Nesta fase existiram dificuldades
relativamente à inicialização das covariâncias e do bias. Nos casos do pitch e do yaw, consegui-se
uma convergência sem picos que inserissem demasiada instabilidade à plataforma. Desta forma,
estas estimações podem ser utilizadas ao longo da simulação para o controlo. Relativamente ao
roll, não se estava a conseguir uma convergência com o valor real do ângulo e percebeu-se que o
bias não estava a convergir para nenhum valor – o que tinham um grande impacto na estimação
do roll. Ao ser substituído o bias estimado no filtro do roll pelo estimado no filtro do pitch –
visto tratarem-se de variáveis com comportamentos semelhantes e estarem a ser estimadas pelos
mesmos sensores –, o roll estimado convergiu para o valor real. Apesar disso o pico inicial do
ângulo estimado leva à instabilidade da plataforma.
Relativamente à estimação dos valores de x, y e z, foi utilizado um procedimento mais simples,
o filtro complementar, que acaba por se traduzir numa média pesada. Foram atribuídos pesos
relativos à confiabilidade nos sensores. Esses pesos foram multiplicados pelos valores de x, y e
z que os sensores retornam e somados para cada uma das variáveis. No final conseguiu-se uma
estimação para cada uma das variáveis com erros reduzidos, podendo ser utilizada esta estimação
em vez dos próprios valores reais.
Capítulo 6
Conclusões e Trabalho Futuro
Neste capítulo são apresentadas as conclusões sob o trabalho realizado, bem como a satisfação
em relação aos objetivos propostos e os trabalhos futuros deste projeto.
6.1 Conclusão e Satisfação dos Objetivos
O principal objetivo deste projeto era desenvolver uma solução que aumentasse a autonomia
do quadrotor sem retirar muito da sua manobrabilidade. Era esperado também que a solução
desenvolvida tivesse em conta as diferentes condições de carga a que a plataforma poderá estar
sujeita. Neste sentido foram exploradas soluções híbridas: acrescentar um balão ao quadrotor
(quadrotor- dirigível) e acrescentar uma hélice central propulsionada a gasolina ao quadrotor
(quadrotor- helicóptero).
Em relação ao quadrotor- helicóptero, é necessário reforçar a ideia de que são os motores
elétricos que impões a limitação em termos energéticos, por isso, ao retirar destes motores a res-
ponsabilidade de manter a plataforma no ar – visto que esta função ficará ao encargo da hélice a
gasolina introduzida – os motores elétricos gastarão menos energia.
No caso do quadrotor- dirigível, ao acrescentar o balão, que exerce uma força ascendente
na plataforma, a energia necessária para fazer descolar a plataforma e a manter no ar é bastante
menor.
Com estas plataformas foi possível verificar, em simulação, que a energia consumida pelos
motores elétricos era efetivamente inferior à energia consumida pelos mesmos no quadrotor pelo
que o objetivo principal foi cumprido. Os outros dois objetivos apresentados foram intrinseca-
mente o controlador adaptou-se às diferentes configurações e por conseguinte às diferentes condi-
ções de carga e, ao longo das simulações, foi percebido que a diferença de manobrabilidade das
plataformas híbridas simuladas, relativamente ao quadrotor era quase impercetível.
Apesar destes terem sido os objetivos principais colocados ao início, ao longo do projeto foi
necessária a satisfação de outras condições que iam surgindo. Um exemplo disso é o capítulo
da sensorização, que surgiu com intuito de tornar esta simulação mais realista e também mais
facilmente aplicável a situações reais.
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No final consegui-se uma convergência em todos os filtros de Kalman realizados bem como
um erro muito reduzido nos filtros complementares. Apesar de ter sido conseguida convergência
dos filtros de Kalman nem todos os valores retornados pelos mesmos poderão ser utilizados na
simulação diretamente. No caso do roll existe um falso pico na estimação inicialmente, de milé-
simas, mas que o controlador tenta corrigir. Esta correção de um pico que não existe na realidade
provoca instabilidade na plataforma e faz com que o estimador se perca e não recupera. Uma
solução para contornar este problema seria iniciar o simulador com o quadrotor pousado e com os
motores parados, apenas a estimar os valores através dos filtros. Quando estas estimativas conver-
gissem e estabilizassem nos valores reais era iniciado o controlador. Já relativamente ao pitch e ao
yaw os resultados obtidos permitiram a utilização dos valores estimados em vez dos valores reais.
Relativamente aos filtros complementares, tornou-se uma abordagem simples de combinar os
valores provenientes dos sensores que apresentou bons resultados, sendo a escolha da confiabili-
dade feita ao início e apenas uma vez e não dinamicamente como no caso do filtro de Kalman.
Fazendo uma análise global do projeto foram criadas duas soluções híbridas que cumprem os
objetivos principais propostos inicialmente e foram foi também abordada parte da sensorização
visto tratar-se de uma componente importante aquando da implementação prática da simulação
realizada.
A solução desenvolvida serve como ponto de partida para soluções inovadoras, como as simu-
ladas, serem implementadas na prática de modo a resolver problemas como a baixa autonomia.
6.2 Trabalhos Futuros
Existem formas de otimizar a solução desenvolvida que poderão ser abordadas em termos de
trabalho futuro. Algo que é prioritário será o estudo do comportamento do roll na simulação, de
modo a perceber que inicializações deverão ser feitas para estimar bem o mesmo. Este estudo
deverá ser feito também para as outras variáveis quando aplicada a sensorização às plataformas
aéreas híbridas, de forma a confirmar que as inicializações feitas para o quadrotor continuam a ser
válidas.
Ainda no capítulo da sensorização, poderá ser implementado um EKF para todas as variáveis.
Seria interessante utilizar um EKF principalmente para estimar o yaw, para que lhe possa ser
atribuída qualquer valor de referência. Um trabalho futuro interessante seria utilizar um estimador
baseado em quaterniões de modo a evitar o gimbal lock, que consiste na perda de um grau de
liberdade.
Outro trabalho que poderá ser desenvolvido é a simulação de outras plataformas, como o
quadrotor- avião que é solução que a priori aumentará a autonomia da plataforma através das suas
características aerodinâmicas. Para tal será necessário construir a cena na plataforma de simulação,
posteriormente adaptar o controlo desenvolvido para o quadrotor para esta configuração, analisar
os resultados e adaptar os valores dos parâmetros.
Anexo A
Modelo do Quadrotor
Listing A.1: Test
1 <?xml ver s i on=" 1 . 0 " ?>
2 < r o b o t >
3 < k ind v a l u e = ’ q u a d c o p t e r ’ / >
4 < d e f i n e s >
5 < c o n s t name= ’ a r m _ l e n g t h ’ v a l u e = ’ 0 . 4 ’ / >
6 < c o n s t name= ’ p r o p e l l e r _ z ’ v a l u e = ’ 0 . 0 1 ’ / >
7 < c o n s t name= ’ p r o p e l l e r _ l e n g t h ’ v a l u e = ’ 0 . 1 0 ’ / >
8 < c o n s t name= ’ p r o p e l l e r _ t h r u s t ’ v a l u e = ’ 0 . 1 0 ’ / >
9 < / d e f i n e s >
10
11 < s o l i d s >
12
13 < c ub o i d >
14 <ID v a l u e = ’ S2 ’ / >
15 <nomesh f i l e = ’ l i t t l e _ t r i m a r e s _ a w . 3 ds ’ s c a l e = ’ 1 ’ shadow= ’ 0 ’ / >
16 <mass v a l u e = ’ 1 ’ / >
17 < buoyan t mass= ’−0.5 ’ / >
18 < drag c o e f f i c i e n t = ’ 5 ’ / >
19 < s i z e x= ’ 0 . 2 ’ y= ’ 0 . 2 ’ z= ’ 0 . 0 2 ’ / >
20 <pos x= ’ 0 ’ y= ’ 0 ’ z= ’ 0 ’ / >
21 < r o t _ d e g x= ’ 0 ’ y= ’ 0 ’ z= ’ 0 ’ / >
22 < c o l o r _ r g b r = ’ 128 ’ g= ’ 128 ’ b= ’ 0 ’ / >
23 < / c ub o i d >
24
25 < p r o p e l l e r >
26 <ID v a l u e = ’ P0 ’ / >
27 <mesh f i l e = ’ p r o p e l l e r . 3 ds ’ s c a l e = ’ 1 . 5 ’ shadow= ’ 0 ’ / >
28 <mass v a l u e = ’ 0 . 1 ’ / >
29 < drag c o e f f i c i e n t = ’ 5 ’ r o l l = ’ 0 ’ / >
30 < t h r u s t c o e f f i c i e n t = ’ p r o p e l l e r _ t h r u s t ’ / >
31 < s i z e x= ’ 0 .005 ’ y= ’ p r o p e l l e r _ l e n g t h ’ z= ’ 0 .005 ’ / >
32 <pos x= ’ a r m _ l e n g t h ’ y= ’ 0 . 0 ’ z= ’ p r o p e l l e r _ z ’ / >
33 < r o t _ d e g x= ’ 0 ’ y= ’−180 ’ z= ’ 0 ’ / >
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34 < c o l o r _ r g b r = ’ 128 ’ g= ’ 0 ’ b= ’ 0 ’ / >
35 < / p r o p e l l e r >
36
37 < p r o p e l l e r >
38 <ID v a l u e = ’ P1 ’ / >
39 <mesh f i l e = ’ p r o p e l l e r . 3 ds ’ s c a l e = ’ 1 . 5 ’ shadow= ’ 0 ’ / >
40 <mass v a l u e = ’ 0 . 1 ’ / >
41 < drag c o e f f i c i e n t = ’ 5 ’ r o l l = ’ 0 ’ / >
42 < t h r u s t c o e f f i c i e n t = ’−p r o p e l l e r _ t h r u s t ’ / >
43 < s i z e x= ’ 0 .005 ’ y= ’ p r o p e l l e r _ l e n g t h ’ z= ’ 0 .005 ’ / >
44 <pos x= ’ 0 ’ y= ’ a r m _ l e n g t h ’ z= ’ p r o p e l l e r _ z ’ / >
45 < r o t _ d e g x= ’ 0 ’ y= ’−90 ’ z= ’ 0 ’ / >
46 < c o l o r _ r g b r = ’ 128 ’ g= ’ 0 ’ b= ’ 0 ’ / >
47 < / p r o p e l l e r >
48 < p r o p e l l e r >
49 <ID v a l u e = ’ P2 ’ / >
50 <mesh f i l e = ’ p r o p e l l e r . 3 ds ’ s c a l e = ’ 1 . 5 ’ shadow= ’ 0 ’ / >
51 <mass v a l u e = ’ 0 . 1 ’ / >
52 < drag c o e f f i c i e n t = ’ 5 ’ r o l l = ’ 0 ’ / >
53 < t h r u s t c o e f f i c i e n t = ’ p r o p e l l e r _ t h r u s t ’ / >
54 < s i z e x= ’ 0 .005 ’ y= ’ p r o p e l l e r _ l e n g t h ’ z= ’ 0 .005 ’ / >
55 <pos x= ’−a r m _ l e n g t h ’ y= ’ 0 ’ z= ’ p r o p e l l e r _ z ’ / >
56 < r o t _ d e g x= ’ 0 ’ y= ’−90 ’ z= ’ 0 ’ / >
57 < c o l o r _ r g b r = ’ 128 ’ g= ’ 0 ’ b= ’ 0 ’ / >
58 < / p r o p e l l e r >
59
60 < p r o p e l l e r >
61 <ID v a l u e = ’ P3 ’ / >
62 <mesh f i l e = ’ p r o p e l l e r . 3 ds ’ s c a l e = ’ 1 . 5 ’ shadow= ’ 0 ’ / >
63 <mass v a l u e = ’ 0 . 1 ’ / >
64 < drag c o e f f i c i e n t = ’ 5 ’ r o l l = ’ 0 ’ / >
65 < t h r u s t c o e f f i c i e n t = ’−p r o p e l l e r _ t h r u s t ’ / >
66 < s i z e x= ’ 0 .005 ’ y= ’ p r o p e l l e r _ l e n g t h ’ z= ’ 0 .005 ’ / >
67 <pos x= ’ 0 ’ y= ’−a r m _ l e n g t h ’ z= ’ p r o p e l l e r _ z ’ / >
68 < r o t _ d e g x= ’ 0 ’ y= ’−180 ’ z= ’ 0 ’ / >
69 < c o l o r _ r g b r = ’ 128 ’ g= ’ 0 ’ b= ’ 0 ’ / >
70 < / p r o p e l l e r >
71 < / s o l i d s >
72
73 < a r t i c u l a t i o n s >
74 <de f au l t >
75 <motor r i = ’ 10 ’ k i = ’ 1 . 2 e−3 ’ vmax= ’ 9 ’ imax= ’ 1 ’ a c t i v e = ’ 1 ’ / >
76 < g e a r r a t i o = ’ 100 ’ / >
77 < f r i c t i o n bv= ’ 1e−5 ’ f c = ’ 1e−3 ’ c o u l o m b l i m i t = ’ 1e−2 ’ / >
78 < e n c o d e r ppr = ’ 1000 ’ mean= ’ 0 ’ s t d e v = ’ 0 ’ / >
79 < c o n t r o l l e r mode= ’ p i d s p e e d ’ kp= ’ 20 ’ k i = ’ 1 ’ kd= ’ 0 ’ k f = ’ 0 . 0 5 ’ a c t i v e = ’ 0
’ p e r i o d = ’ 10 ’ / >
80 < / de f au l t >
81 < j o i n t >
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82 <ID v a l u e = ’ JP0 ’ / >
83 <pos x= ’ a r m _ l e n g t h ’ y= ’ 0 ’ z= ’ p r o p e l l e r _ z ’ / >
84 < a x i s x= ’ 0 ’ y= ’ 0 ’ z= ’ 1 ’ / >
85 < c o n n e c t B1= ’ P0 ’ B2= ’ S2 ’ / >
86 < t y p e v a l u e = ’ Hinge ’ / >
87 < / j o i n t >
88 < j o i n t >
89 <ID v a l u e = ’ JP1 ’ / >
90 <pos x= ’ 0 ’ y= ’ a r m _ l e n g t h ’ z= ’ p r o p e l l e r _ z ’ / >
91 < a x i s x= ’ 0 ’ y= ’ 0 ’ z= ’ 1 ’ / >
92 < c o n n e c t B1= ’ P1 ’ B2= ’ S2 ’ / >
93 < t y p e v a l u e = ’ Hinge ’ / >
94 < / j o i n t >
95 < j o i n t >
96 <ID v a l u e = ’ JP2 ’ / >
97 <pos x= ’−a r m _ l e n g t h ’ y= ’ 0 ’ z= ’ p r o p e l l e r _ z ’ / >
98 < a x i s x= ’ 0 ’ y= ’ 0 ’ z= ’ 1 ’ / >
99 < c o n n e c t B1= ’ P2 ’ B2= ’ S2 ’ / >
100 < t y p e v a l u e = ’ Hinge ’ / >
101 < / j o i n t >
102 < j o i n t >
103 <ID v a l u e = ’ JP3 ’ / >
104 <pos x= ’ 0 ’ y= ’−a r m _ l e n g t h ’ z= ’ p r o p e l l e r _ z ’ / >
105 < a x i s x= ’ 0 ’ y= ’ 0 ’ z= ’ 1 ’ / >
106 < c o n n e c t B1= ’ P3 ’ B2= ’ S2 ’ / >
107 < t y p e v a l u e = ’ Hinge ’ / >
108 < / j o i n t >
109
110
111 < / a r t i c u l a t i o n s >
112
113 < s h e l l s >
114 < nocubo id >
115 <ID v a l u e = ’ S3 ’ / >
116 < s i z e x= ’ 0 .004 ’ y= ’ 0 . 2 1 ’ z= ’ 0 .004 ’ / >
117 <pos x= ’−0.117 ’ y= ’ 0 . 0 ’ z= ’ 0 .015 ’ / >
118 < r o t _ d e g x= ’ 0 ’ y= ’ 0 ’ z= ’ 0 ’ / >
119 < c o l o r _ r g b r = ’ 0 ’ g= ’ 0 ’ b= ’ 100 ’ / >
120 < / nocubo id >
121 < / s h e l l s >
122 < / r o b o t >
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Anexo B
Controlo do Quadrotor
Listing B.1: Test
1
2 / / G l oba l V a r i a b l e s
3 v a r v1 , v2 , v3 , v4 : do ub l e ;
4 r e f z , r e f x , r e f y , r e f p , r e f r , r e f y a : dou b l e ;
5 a e r r o z , a e r r o r 1 , van t , a t e r r a r , a e r r o p 1 , a e r r o r , a e r r o p , a e r r o y a ,
a e r r o x , a e r r o y , ax , ay , az , a r o l l , a p i t c h , ayaw , r o l l , p i t c h :
do ub l e ;
6 i e r r o z , i e r r o r 1 , i e r r o p 1 , yb , i e r r o r , i e r r o p , i e r r o y a , i e r r o x , i e r r o y :
do ub l e ;
7 f l a g , c o u n t : do ub l e ;
8 e_x , e_y , e_z , ex , ey , ez : d ou b l e ;
9 q u a t : m a t r i x ;
10 Q r o l l , r _ h a t , x_GPS , y_GPS , z _ s e n s a l t , p_ha t , y_ha t , q b i a s r ,
y a w _ h a t _ r e a l a , yaw_hat_ima , r m r o l l , rmyaw , b i a s r , q p i t c h , qyaw ,
qb i a sp , rmpi t ch , b i a s p , b i a s y , qb i a sy , p00r , p01r , p10r , p11r , p00p
, p01p , p10p , p11p , p00y , p01y , p10y , p11y : do ub l e ;
11 LOG: T S t r i n g L i s t ;
12 L o g g i ng : b o o l e a n ;
13 c o n s t
14 Tamost = 0 . 0 4 ;
15 d e l t a = 0 . 1 ;
16
17 //−−−−−−−−−−− s e n s o r e s / kalman
18 a c s e n s = 0 . 3 3 ; / / TJ
19 g s e n s =0 .00005811946 ; / / TJ
20 b s e n s = 0 . 0 0 0 4 7 ; / / nao e n c o n t r e i v a l o r e s
21 Vzerogx = 1 . 6 5 ;
22 Vzerogy = 1 . 6 5 ;
23 Vzeroby = 1 . 3 ; / / nao e n c o n t r e i v a l o r e s
24 Vzerogz = 0 . 6 5 ;
25 V z r a t e g r = 1 . 2 3 ;
26 V z r a t e g p = 1 . 2 3 ;
27 V z r a t e g y = 1 . 2 3 ;
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28 Vrefb = 3 . 3 ;
29
30 v r e f = 3 . 3 ;
31 v r e f g = 3 . 3 ;
32 r u i d o x = 0 . 0 0 0 0 0 0 0 1 ;
33 r u i d o y = 0 . 0 0 0 0 0 0 0 1 ;
34 r u i d o z = 0 . 0 0 0 0 0 0 0 1 ;
35 g = 9 . 8 1 ;
36
37 //−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−− ganhos −−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−
38 kpz = 2 . 5 ;
39 k i z = 0 . 2 ;
40 kdz = 1 . 2 ;
41 kpr = 0 . 1 ;
42 k i r =0 ;
43 kdr = 0 . 5 ;
44 kpp =1;
45 k i p =0;
46 kdp = 0 . 5 ;
47 kpya = 6 ;
48 k i y a = 0 . 5 ;
49 kdya = 0 ;
50 kpx = 0 . 4 ;
51 k i x = 0 . 1 ;
52 kdx = 0 . 4 ;
53 kpy = 0 . 4 ;
54 k i y = 0 . 1 ;
55 kdy = 0 . 3 1 6 6 6 7 ;
56
57
58 f u n c t i o n max ( v1 , v2 , v3 , v4 : dou b l e ) : d o u b l e ;
59 v a r m1 , m2 , m3 , m4 : d o u b l e ;
60 b e g i n
61 m1: =0;
62 m2: =0;
63 m3: =0;
64 m4: =0;
65
66 i f ( abs ( v1 ) >= abs ( v2 ) ) t h e n m1:=m1+1
67 e l s e m2 : = m2+1;
68
69 i f ( abs ( v1 ) >= abs ( v3 ) ) t h e n m1:=m1+1
70 e l s e m3 : = m3+1;
71
72 i f ( abs ( v1 ) >= abs ( v4 ) ) t h e n m1:=m1+1
73 e l s e m4 : = m4+1;
74
75
76 i f ( abs ( v2 ) >= abs ( v3 ) ) t h e n m2:=m2+1
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77 e l s e m3 : = m3+1;
78 i f ( abs ( v2 ) >= abs ( v4 ) ) t h e n m2:=m2+1
79 e l s e m4 : = m4+1;
80
81
82 i f ( abs ( v3 ) >= abs ( v4 ) ) t h e n m3:=m3+1
83 e l s e m4 : = m4+1;
84
85
86 i f (m1=3) t h e n r e s u l t : =1 ;
87 i f (m2=3) t h e n r e s u l t : =2 ;
88 i f (m3=3) t h e n r e s u l t : =3 ;
89 i f (m4=3) t h e n r e s u l t : =4 ;
90 end ;
91
92
93 p r o c e d u r e s e t v ( v1 , v2 , v3 , v4 : d ou b l e ) ;
94 b e g i n
95 S e t A x i s V o l t a g e R e f ( 0 , 0 , v1 ) ;
96 S e t A x i s V o l t a g e R e f ( 0 , 1 , v2 ) ;
97 S e t A x i s V o l t a g e R e f ( 0 , 2 , v3 ) ;
98 S e t A x i s V o l t a g e R e f ( 0 , 3 , v4 ) ;
99 end ;
100
101
102
103 / / t h i s p r o c e d u r e i s c a l l e d p e r i o d i c a l y ( d e f a u l t : 40 ms )
104 p r o c e d u r e C o n t r o l ;
105 v a r z , x , y , yaw : do ub l e ;
106 e r r o z , e r r o y a , zan t , e r r o x , e r r o y , e r r o p , e r r o r , dxant , ddx , dyant , ddy ,
dzan t , ddz , dx , dy , dz , e_ex , e_ey , e_ez , e_er , e_ep , e_eya :
do ub l e ;
107 r o l l a c , p i t c h a c , r r g , rpg , ryg , ryb : d ou b l e ;
108 v , vmax , y a w _ h a t _ r e a l , yaw_hat_im : d ou b l e ;
109 aux : dou b l e ;
110 r o t , q u a t a u x : Ma t r i x ;
111 adcrx , adcry , adc rz , p , r , rx , yha t , ry , rz , rx1 , ry1 , rz1 , rp1 , y1 , y2 ,
y3 , adcgr , ya , adcgp , adcgy , adcby , r a t e r , r a t e p , r a t e y , rac , pac ,
r r , rp , k0r , k0p , k1r , k1p , s r , sp , k0y , k1y , sy : d o u b l e ;
112 s : s t r i n g ;
113
114 b e g i n
115
116 r e f x : = GetRCValue ( 2 , 2 ) ;
117 r e f y : = GetRCValue ( 3 , 2 ) ;
118 r e f z : = GetRCValue ( 4 , 2 ) ;
119
120 i f ( RCBut tonPressed ( 9 , 1 ) ) t h e n b e g i n
121 f l a g : =1 ;
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122 end ;
123
124 i f ( RCBut tonPressed ( 1 0 , 1 ) ) t h e n b e g i n
125 a t e r r a r : =1 ;
126 i e r r o r 1 : =0 ;
127 i e r r o p 1 : =0 ;
128 i e r r o z : =0 ;
129 r e f z : = 0 . 5 ;
130 end ;
131
132 i f ( RCBut tonPressed ( 9 , 2 ) ) t h e n b e g i n
133 f l a g : =0 ;
134 v 1 : =0;
135 v 2 : =0;
136 v 3 : =0;
137 v 4 : =0;
138 end ;
139
140
141
142 vmax: =6 ;
143 / / i n i c i a l i z a r a s t e n s o e s a 0
144 v 1 : =0;
145 v 2 : =0;
146 v 3 : =0;
147 v 4 : =0;
148
149
150
151 / / c o n s t r u i r m a t r i z r o t a c a o
152 r o t : = Ge tSo l idRotMat ( 0 , 0 ) ;
153
154 / / c a l c u l a r os a n g u l o s de e u l e r
155 p i t c h : = Normal izeAngle ( a r c s i n (−mgetv ( r o t , 2 , 0 ) ) ) ;
156
157 i f ( cos ( p i t c h ) >0) t h e n b e g i n
158 r o l l : = Normal izeAngle ( a t a n 2 ( mgetv ( r o t , 2 , 1 ) , mgetv ( r o t , 2 , 2 ) ) ) ;
159 yaw : = Normal izeAngle ( a t a n 2 ( mgetv ( r o t , 1 , 0 ) , mgetv ( r o t , 0 , 0 ) ) ) ;
160 end
161 e l s e b e g i n
162 r o l l : = Normal izeAngle ( a t a n 2 (−mgetv ( r o t , 2 , 1 ) ,−mgetv ( r o t , 2 , 2 ) ) ) ;
163 yaw : = Normal izeAngle ( a t a n 2 (−mgetv ( r o t , 1 , 0 ) ,−mgetv ( r o t , 0 , 0 ) ) ) ;
164 end ;
165
166
167 z : = Ge tSo l idZ ( 0 , 0 ) ;
168 x : = GetSol idX ( 0 , 0 ) ;
169 y : = GetSol idY ( 0 , 0 ) ;
170
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171
172 i f ( f l a g =1) t h e n b e g i n
173
174
175 / / c a l c u l a r os e r r o s
176 e r r o x : = r e f x − x ;
177 e r r o y : = r e f y − y ;
178 e r r o z : = r e f z − z ;
179
180
181 e r r o y a : = r e f y a − yaw ;
182
183 / / i n d i c a r o e r r o de −p i a p i
184 e r r o y a : = Normal izeAngle ( e r r o y a ) ;
185
186 / / −−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−− i r p a r a pon to −−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−
187
188
189 / / i n t e g r a d o r dos e r r o s
190 i e r r o z : = i e r r o z + e r r o z ∗Tamost ;
191
192
193 / / c o n t r o l a d o r p a r a o z
194 v : = kpz∗ e r r o z + k i z ∗ i e r r o z + kdz ∗ ( e r r o z−a e r r o z ) / Tamost ;
195
196 v 1 : =v ;
197 v 2 :=−v ;
198 v 3 : =v ;
199 v 4 :=−v ;
200
201 a e r r o z : = e r r o z ;
202 v a n t : =v ;
203
204
205
206 / / c o n t r o l a d o r p a r a o yaw
207 i e r r o y a : = i e r r o y a + e r r o y a ∗Tamost ;
208
209 v : = kpya∗ e r r o y a + k i y a ∗ i e r r o y a + kdya ∗ ( e r r o y a − a e r r o y a ) ∗ s i g n ( e r r o y a
) / Tamost ;
210
211 / / v : = v∗ s i g n ( e r r o y a ) ;
212
213 v1 : = v1 − v ;
214 v3 : = v3 − v ;
215 v2 : = v2 − v ;
216 v4 : = v4 − v ;
217
218
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219 a e r r o y a : = e r r o y a ;
220
221
222 / / g e r a r a s r e f e r e n c i a s
223
224 i e r r o x : = i e r r o x + e r r o x ∗Tamost ;
225 i e r r o y : = i e r r o y + e r r o y ∗Tamost ;
226
227 r e f p : = ( cos ( yaw ) ∗ ( kpx∗ e r r o x + k i x ∗ i e r r o x +kdx ∗ ( e r r o x−a e r r o x ) / Tamost ) +
s i n ( yaw ) ∗ ( kpy∗ e r r o y + k i y ∗ i e r r o y +kdy ∗ ( e r r o y−a e r r o y ) / Tamost ) ) ;
228 r e f r : = −( −s i n ( yaw ) ∗ ( kpx∗ e r r o x +kdx ∗ ( e r r o x−a e r r o x ) / Tamost ) + cos ( yaw ) ∗ (
kpy∗ e r r o y + k i y ∗ i e r r o y +kdy ∗ ( e r r o y−a e r r o y ) / Tamost ) ) ;
229
230 i f ( abs ( r e f p ) >= d e l t a ) t h e n
231 r e f p : = s i g n ( r e f p ) ∗ d e l t a ;
232
233 i f ( abs ( r e f r ) >= d e l t a ) t h e n
234 r e f r : = s i g n ( r e f r ) ∗ d e l t a ;
235
236
237 / / c a l c u l a r os e r r o s
238
239 e r r o p : = r e f p−p i t c h ;
240 e r r o r : = r e f r− r o l l ;
241
242 e r r o r : = Normal izeAngle ( e r r o r ) ;
243 e r r o p : = Normal izeAngle ( e r r o p ) ;
244
245 i e r r o p 1 : = i e r r o p 1 + e r r o p ∗Tamost ;
246 i e r r o r 1 : = i e r r o r 1 + e r r o r ∗Tamost ;
247
248 v : = kpp∗ e r r o p + k i p ∗ i e r r o p 1 + kdp ∗ ( e r r o p−a e r r o p 1 ) / Tamost ;
249
250 v1 : = v1 − v ;
251 v3 : = v3 + v ;
252
253 v : = −( kpr ∗ e r r o r + k i r ∗ i e r r o r 1 + kdr ∗ ( e r r o r−a e r r o r 1 ) / Tamost ) ;
254
255 v2 : = v2 + v ;
256 v4 : = v4 − v ;
257
258 a e r r o p 1 : = e r r o p ;
259 a e r r o r 1 : = e r r o r ;
260 a e r r o y : = e r r o y ;
261 a e r r o x : = e r r o x ;
262
263
264 end ;
265
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266
267 / / −−−−−−−−−−−−−−−−−−−− a j u s t a r t e n s a o maxima p e r m i t i d a
−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−
268 a u x : =max ( v1 , v2 , v3 , v4 ) ;
269
270 i f ( aux =1) t h e n b e g i n
271 i f ( abs ( v1 ) >vmax ) t h e n b e g i n
272 v2 : = v2 ∗ ( vmax / abs ( v1 ) ) ;
273 v3 : = v3 ∗ ( vmax / abs ( v1 ) ) ;
274 v4 : = v4 ∗ ( vmax / abs ( v1 ) ) ;
275 v1 : = s i g n ( v1 ) ∗vmax ;
276 end
277 end
278 e l s e b e g i n
279 i f ( aux =2) t h e n b e g i n
280 i f ( abs ( v2 ) >vmax ) t h e n b e g i n
281 v1 : = v1 ∗ ( vmax / abs ( v2 ) ) ;
282 v3 : = v3 ∗ ( vmax / abs ( v2 ) ) ;
283 v4 : = v4 ∗ ( vmax / abs ( v2 ) ) ;
284 v2 : = s i g n ( v2 ) ∗vmax ;
285 end
286 end
287 e l s e b e g i n
288 i f ( aux =3) t h e n b e g i n
289 i f ( abs ( v3 ) >vmax ) t h e n b e g i n
290 v1 : = v1 ∗ ( vmax / abs ( v3 ) ) ;
291 v2 : = v2 ∗ ( vmax / abs ( v3 ) ) ;
292 v4 : = v4 ∗ ( vmax / abs ( v3 ) ) ;
293 v3 : = s i g n ( v3 ) ∗vmax ;
294 end ;
295 end
296 e l s e b e g i n
297 i f ( abs ( v4 ) >vmax ) t h e n b e g i n
298 v1 : = v1 ∗ ( vmax / abs ( v4 ) ) ;
299 v2 : = v2 ∗ ( vmax / abs ( v4 ) ) ;
300 v3 : = v3 ∗ ( vmax / abs ( v4 ) ) ;
301 v4 : = s i g n ( v4 ) ∗vmax ;
302 end
303 end
304
305
306 end
307 end ;
308
309 s e t v ( v1 , v2 , v3 , v4 ) ;
310
311
312 / / −−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−− g u a r d a r v a l o r e s em f i c h e i r o t x t
−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−−
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313
314 i f ( Logging ) and ( f l a g =1) t h e n b e g i n
315 s : = f o r m a t ( ’%g,%g,%g,%g,%g,%g ’ , [ x , y , z , ex , ey , ez ] ) ;
316 LOG. add ( s ) ; c o u n t : = c o u n t +1;
317 end ;
318 i f ( RCBut tonPressed ( 9 , 6 ) o r ( c o u n t =500) ) t h e n b e g i n
319 LOG. s a v e T o F i l e ( ’ Log . t x t ’ ) ;
320 end ;
321
322 i f RCBut tonPressed ( 9 , 4 ) t h e n b e g i n
323 LOG. c l e a r ;
324 HUDStrings . c l e a r ;
325 HUDStrings . add ( ’ Log ON’ ) ;
326 Logging : = t r u e ;
327 c o u n t : =0 ;
328 end ;
329 i f RCBut tonPressed ( 9 , 5 ) t h e n b e g i n
330 HUDStrings . c l e a r ;
331 HUDStrings . add ( ’ Log Off ’ ) ;
332 Logging : = f a l s e ;
333 end ;
334
335
336 a x : =x ;
337 a y : =y ;
338 a z : =z ;
339 a r o l l : = r ;
340 a p i t c h : =p ;
341 ayaw:=ya ;
342 d x a n t : =dx ;
343 d y a n t : =dy ;
344 d z a n t : =dz ;
345
346
347
348 end ;
349
350 / / t h i s p r o c e d u r e i s c a l l e d once when t h e s c r i p t i s s t a r t e d
351 p r o c e d u r e I n i t i a l i z e ;
352 b e g i n
353
354 a e r r o z : =0 ;
355 a e r r o r : =0 ;
356 a e r r o r 1 : =0 ;
357 a e r r o x : =0;
358 a e r r o y : =0;
359 a e r r o y a : =0;
360 a e r r o p 1 : =0;
361 a e r r o p : =0;
Controlo do Quadrotor 67
362
363 y a w _ h a t _ r e a l a : =1 ;
364 yaw_ha t_ ima : =0;
365
366 i e r r o z : =0 ;
367 i e r r o r 1 : =0 ;
368 i e r r o p 1 : =0 ;
369 i e r r o r : =0 ;
370 i e r r o p : =0 ;
371 i e r r o y : =0 ;
372 i e r r o y a : =0 ;
373 i e r r o x : =0 ;
374
375
376 f l a g : =0 ;
377
378 a r o l l : =0 ;
379 r o l l : =0 ;
380 a p i t c h : =0 ;
381 p i t c h : =0 ;
382 ayaw: =0;
383 a x : =0;
384 a y : =0;
385 a z : =0 ;
386
387
388 / / r e f e r e n c i a s
389 r e f x : =0 ;
390 r e f y : =0 ;
391 r e f z : =4 ;
392 r e f r : =0 ;
393 r e f p : =0 ;
394 r e f y a : = 0 ;
395 end ;
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Anexo C
Filtro de Kalman
1 −−−−−−−−−−−−−−−−−−
2
3 K r i s t i a n Lauszus , TKJ E l e c t r o n i c s
4 Web : h t t p : / /www. t k j e l e c t r o n i c s . com
5 e−mai l : k r i s t i a n l @ t k j e l e c t r o n i c s . com
6 ∗ /
7
8 # i f n d e f _Kalman_h
9 # d e f i n e _Kalman_h
10
11 c l a s s Kalman {
12 p u b l i c :
13 Kalman ( ) {
14 /∗ We w i l l s e t t h e v a r i a b l e s l i k e so , t h e s e can a l s o be t u n e d by
t h e u s e r ∗ /
15 Q_angle = 0 . 0 0 1 ;
16 Q_bias = 0 . 0 0 3 ;
17 R_measure = 0 . 0 3 ;
18
19 a n g l e = 0 ; / / R e s e t t h e a n g l e
20 b i a s = 0 ; / / R e s e t b i a s
21
22 P [ 0 ] [ 0 ] = 0 ; / / S i n c e we assume t h a t t h e b i a s i s 0 and we know t h e
s t a r t i n g a n g l e ( use s e t A n g l e ) , t h e e r r o r c o v a r i a n c e m a t r i x i s
s e t l i k e so − s e e : h t t p : / / en . w i k i p e d i a . o rg / w ik i / K a l m a n _ f i l t e r #
E x a m p l e _ a p p l i c a t i o n . 2 C _ t e c h n i c a l
23 P [ 0 ] [ 1 ] = 0 ;
24 P [ 1 ] [ 0 ] = 0 ;
25 P [ 1 ] [ 1 ] = 0 ;
26 } ;
27 / / The a n g l e s h o u l d be i n d e g r e e s and t h e r a t e s h o u l d be i n d e g r e e s p e r
second and t h e d e l t a t ime i n s e c o n d s
28 do ub l e g e t A n g l e ( d oub l e newAngle , d ou b l e newRate , d ou b l e d t ) {
29 / / KasBot V2 − Kalman f i l t e r module − h t t p : / / www. x−f i r m . com / ?
p a g e _ i d =145
69
70 Filtro de Kalman
30 / / Mod i f i ed by K r i s t i a n Lauszus
31 / / See my b log p o s t f o r more i n f o r m a t i o n : h t t p : / / b log .
t k j e l e c t r o n i c s . dk / 2 0 1 2 / 0 9 / a−p r a c t i c a l −approach−to−kalman− f i l t e r
−and−how−to−implement− i t
32
33 / / D i s c r e t e Kalman f i l t e r t ime u p d a t e e q u a t i o n s − Time Update ( "
P r e d i c t " )
34 / / Update x h a t − P r o j e c t t h e s t a t e ahead
35 /∗ Step 1 ∗ /
36 r a t e = newRate − b i a s ;
37 a n g l e += d t ∗ r a t e ;
38
39 / / Update e s t i m a t i o n e r r o r c o v a r i a n c e − P r o j e c t t h e e r r o r
c o v a r i a n c e ahead
40 /∗ Step 2 ∗ /
41 P [ 0 ] [ 0 ] += d t ∗ ( d t ∗P [ 1 ] [ 1 ] − P [ 0 ] [ 1 ] − P [ 1 ] [ 0 ] + Q_angle ) ;
42 P [ 0 ] [ 1 ] −= d t ∗ P [ 1 ] [ 1 ] ;
43 P [ 1 ] [ 0 ] −= d t ∗ P [ 1 ] [ 1 ] ;
44 P [ 1 ] [ 1 ] += Q_bias ∗ d t ;
45
46 / / D i s c r e t e Kalman f i l t e r measurement u p d a t e e q u a t i o n s −
Measurement Update ( " C o r r e c t " )
47 / / C a l c u l a t e Kalman g a i n − Compute t h e Kalman g a i n
48 /∗ Step 4 ∗ /
49 S = P [ 0 ] [ 0 ] + R_measure ;
50 /∗ Step 5 ∗ /
51 K[ 0 ] = P [ 0 ] [ 0 ] / S ;
52 K[ 1 ] = P [ 1 ] [ 0 ] / S ;
53
54 / / C a l c u l a t e a n g l e and b i a s − Update e s t i m a t e wi th measurement zk (
newAngle )
55 /∗ Step 3 ∗ /
56 y = newAngle − a n g l e ;
57 /∗ Step 6 ∗ /
58 a n g l e += K[ 0 ] ∗ y ;
59 b i a s += K[ 1 ] ∗ y ;
60
61 / / C a l c u l a t e e s t i m a t i o n e r r o r c o v a r i a n c e − Update t h e e r r o r
c o v a r i a n c e
62 /∗ Step 7 ∗ /
63 P [ 0 ] [ 0 ] −= K[ 0 ] ∗ P [ 0 ] [ 0 ] ;
64 P [ 0 ] [ 1 ] −= K[ 0 ] ∗ P [ 0 ] [ 1 ] ;
65 P [ 1 ] [ 0 ] −= K[ 1 ] ∗ P [ 0 ] [ 0 ] ;
66 P [ 1 ] [ 1 ] −= K[ 1 ] ∗ P [ 0 ] [ 1 ] ;
67
68 r e t u r n a n g l e ;
69 } ;
70 vo id s e t A n g l e ( d oub l e newAngle ) { a n g l e = newAngle ; } ; / / Used t o s e t
ang le , t h i s s h o u l d be s e t a s t h e s t a r t i n g a n g l e
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71 do ub l e g e t R a t e ( ) { r e t u r n r a t e ; } ; / / R e t u rn t h e u n b i a s e d r a t e
72
73 /∗ These a r e used t o t u n e t h e Kalman f i l t e r ∗ /
74 vo id s e t Q a n g l e ( d oub l e newQ_angle ) { Q_angle = newQ_angle ; } ;
75 vo id s e t Q b i a s ( d oub l e newQ_bias ) { Q_bias = newQ_bias ; } ;
76 vo id se tRmeasu re ( d oub l e newR_measure ) { R_measure = newR_measure ; } ;
77
78 do ub l e g e t Q a n g l e ( ) { r e t u r n Q_angle ; } ;
79 do ub l e g e t Q b i a s ( ) { r e t u r n Q_bias ; } ;
80 do ub l e ge tRmeasure ( ) { r e t u r n R_measure ; } ;
81
82 p r i v a t e :
83 /∗ Kalman f i l t e r v a r i a b l e s ∗ /
84 do ub l e Q_angle ; / / P r o c e s s n o i s e v a r i a n c e f o r t h e a c c e l e r o m e t e r
85 do ub l e Q_bias ; / / P r o c e s s n o i s e v a r i a n c e f o r t h e gyro b i a s
86 do ub l e R_measure ; / / Measurement n o i s e v a r i a n c e − t h i s i s a c t u a l l y t h e
v a r i a n c e o f t h e measurement n o i s e
87
88 do ub l e a n g l e ; / / The a n g l e c a l c u l a t e d by t h e Kalman f i l t e r − p a r t o f
t h e 2x1 s t a t e v e c t o r
89 do ub l e b i a s ; / / The gyro b i a s c a l c u l a t e d by t h e Kalman f i l t e r − p a r t o f
t h e 2x1 s t a t e v e c t o r
90 do ub l e r a t e ; / / Unbiased r a t e c a l c u l a t e d from t h e r a t e and t h e
c a l c u l a t e d b i a s − you have t o c a l l g e t A n g l e t o u p d a t e t h e r a t e
91
92 do ub l e P [ 2 ] [ 2 ] ; / / E r r o r c o v a r i a n c e m a t r i x − Thi s i s a 2x2 m a t r i x
93 do ub l e K [ 2 ] ; / / Kalman g a i n − Thi s i s a 2x1 v e c t o r
94 do ub l e y ; / / Angle d i f f e r e n c e
95 do ub l e S ; / / E s t i m a t e e r r o r
96 } ;
97
98 # e n d i f
Listing C.1: Test
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